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 Nomenklatur 
Römische Buchstaben 
a  [m⋅s-1] Schallgeschwindigkeit 
b  [m] Breite 
fc   lokaler Reibungsbeiwert (Seite 54) 
Fgc   Brutto-Schubbeiwert (Seite 7) 
pc   A: lokaler Druckbeiwert (Seite 44) 
pc  [J⋅kg-1⋅K-1] B: spezifische Wärmekapazität bei konstantem Druck 
vc  [J⋅kg-1⋅K-1] spezifische Wärmekapazität bei konstantem Volumen 
Wc  [J⋅kg-1⋅K-1] spezifische Wärmekapazität eines Festkörpers 
e  [m2⋅s-2] innere Energie 
h  [m] Höhe 
k  [m2⋅s-2] turbulente kinetische Energie (Seite 135) 
l  [m] Länge 
m   Steigung einer Kurve 
m&  [kg⋅s-1] Massenstrom 
n   Ordnungszahl 
nr   Normalenvektor 
p  [bar] Druck 
q&  [W⋅m-2] Wärmestrom 
xyr   empirischer Pearson-Korrelations-Koeffizient (Seite 140) 
rr  [m] Ortsvektor 
s  [m] A: Länge eines Konturabschnittes 
s  [J⋅kg-1⋅K-1] B: spezifische Entropie 
2
xy
2
xx s,s   Varianz bzw. Kovarianz (Seite 140) 
t  [s] Zeit 
v,u  [m⋅s-1] Geschwindigkeit 
zyx ,,  [m] kartesische Koordinaten 
A  [m2] Fläche 
n,iB   Bernstein-Polynom (Seite 137) 
FC   Kraft-Beiwert für den Schub (Seite 91) 
vi Nomenklatur 
MC   Momentenbeiwert (Seite 92) 
µC   Parameter im k-ε-Turbulenzmodell 
E  [m2⋅s-2] spezifische totale innere Energie 
Eu   Euler-Zahl (Seite 25) 
F  [N] Schubkraft 
2,1G   Flussvektoren der Navier-Stokes-Gleichungen (diffusiv/konvektiv) 
kG  [kg⋅m-1⋅s-3] Parameter der Transportgleichung für die turb. kinetische Energie k 
H  [m] Höhe 
K   allgemeine Konstanten zur mathematischen Beschreibung 
M  [Nm] Drehmoment 
Ma   Machzahl 
P  [W] Leistung 
Pr   Prandtl-Zahl (für Luft: Pr = 0,72)     
R  [m2⋅s-2⋅K-1] spezifische Gaskonstante (für Luft: R = 287 m2⋅s-2⋅K-1) 
Re   Reynoldszahl (Seite 17) 
S  [K] Sutherland-Konstante (S = 110 K) 
St   Stanton-Zahl (Seite 37) 
T  [K] Temperatur 
U   Lösungsvektor der Navier-Stokes-Gleichungen 
Z   Kraft, normiert auf die Kraft an der Referenzkontur 
 
Griechische Buchstaben 
α  [°] Anstellwinkel 
β  [°] Schubvektorwinkel (Bild 2.1, Seite 10) 
χ  [°] Neigungswinkel der Kontur 
δ  [°] Haubenwinkel 
*δ  [m] Verdrängungsdicke der Grenzschicht 
ε   A: Emissionskoeffizient der Strahlung 
ε  [m2⋅s-3] B: turbulente Dissipation in der Turbulenzmodellierung 
2ε   mittlerer quadratischer Fehler 
η   Parameter der Transportgleichung für die turbulente Dissipation ε 
κ   Isentropenexponent, Verhältnis der spezifischen Wärmen 
λ  [W⋅m-1⋅K-1] Wärmeleitfähigkeit 
µ  [kg⋅m-1⋅s-1] dynamische Viskosität 
φ   beliebige Strömungsgröße 
ρ  [kg⋅m-3] Dichte 
Nomenklatur vii 
2σ   Summe der Fehlerquadrate (Seite 139) 
Bσ  [W⋅m-2⋅K-4] Stefan-Boltzmann-Konstante (σB = 5,67⋅10-8 W⋅m-2⋅K-4) 
τ  [N⋅m-2] Spannung, Spannungstensor 
Π   Düsendruckverhältnis (Seite 7) 
 
Indizes (Subscripte und Superscripte) 
ad   adiabat 
c   Brennkammer 
eff   effektiv 
f   Reibung 
g   Bruttowert 
i   Index für den Zeitpunkt 
id   Idealzustand 
in   innerer Stoß 
iso   isotherm 
j   Index für Schrittanzahl 
konv   konvektiv 
max   Maximalwert 
mit   gemittelter Wert 
rad   Strahlung 
stör   Störung 
t   turbulent 
z,y,x   kartesische Koordinatenrichtungen 
A   Außenströmung im Bereich vor der Düse 
Ab   Ablösung 
B   Bezugswert 
D   Düse 
E   auf Einheitslänge l = 1 m bezogen 
G   Grenze 
I   Einlauf 
K   (Heck-)Klappe 
L   auf Modelllänge bezogen 
R   Recovery 
fRe   Referenzwert (z.B. Referenzkontur bzw. –düse) 
TO   Ort der „natürlichen“ Transition 
U   Umgebung 
W   Wand 
0   Totalzustand 
viii Nomenklatur 
9   Zustand am Düsenaustritt 
∞   Anströmzustand 
∗   Schallzustand, Zustand am engsten Querschnitt 
 ¯  zeitlich gemittelter Wert 
 ~  massengewichteter zeitlicher Mittelwert 
 ´  zeitlicher Schwankungswert 
 ´´  massengewichteter zeitlicher Schwankungswert 
 
Abkürzungen 
2DCD 2-Dimensional-Convergent-Divergent (Nozzle) 
CCD Charged Coupled Device 
CFD Computational Fluid Dynamics 
DLR Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt 
ELAC Elliptical Aerodynamic Configuration 
EOS ELAC Orbital Stage 
FCT Flux Corrected Transport 
FEM Finite Elemente Methode 
FIR Finite Impulse Response 
FPA Focal Plane Array 
FVM Finite Volumen Methode 
H2K Hyperschallwindkanal Köln 
IR Infrarot 
NASP National Aerospace Plane 
PC Personal Computer 
PTFE Polytetrafluorethylen (Teflon) 
RAM Random Access Memory 
RWTH Rheinisch-Westfälisch-Technische Hochschule (Aachen) 
SERN Single Expansion Ramp Nozzle 
SFB Sonderforschungsbereich 
SL Stau-Luftstrahl (-Triebwerk) 
SSTO Single Stage to Orbit 
TL Turbinen-Luftstrahl (-Triebwerk) 
TMK Trisonische Messstrecke Köln 
TSTO Two Stage to Orbit 
TWG Transschallwindkanal Göttingen 
 
 
 Kapitel 1  
Einführung 
1.1 Luftatmende Antriebe in der Raumfahrt 
Derzeit werden zum Transport von Nutzlasten in den Erdorbit auf Raketentechnik basierende 
Raumtransportsysteme verwendet. Diese besitzen zwar mittlerweile einen vergleichsweise 
hohen technischen Stand, weisen jedoch eine Reihe von nachteiligen Eigenschaften auf, wie 
z.B. einen niedrigen spezifischen Schub im atmosphärischen Flug [78], eine geringe 
Zuverlässigkeit und begrenzte Einsatzflexibilität bei relativ hohen Kosten je kg transportierter 
Nutzmasse [134]. Daher werden weltweit Anstrengungen zur Erforschung effizienterer 
Raumtransportsysteme unternommen [125]. Häufig geforderte Merkmale solcher Systeme 
sind dabei eine vollständige Wiederverwendbarkeit und die Verwendung luftatmender 
Antriebe zur Verringerung des Brennstoffanteils an der Startmasse und zur Erhöhung der 
Sicherheit. 
Ein Beispiel für ein zukunftsweisendes Transportsystem ist das in den USA bis 1993 
untersuchte „National Aerospace Plane“ NASP (Bild 1.1, linke Seite) [6]. Es handelt sich 
dabei um eine einstufige SSTO-Konfiguration (SSTO: „Single Stage to Orbit“), die mittels 
eines Staustrahltriebwerks mit Überschallverbrennung (SCRamjet: „Supersonic Combustion 
Ramjet“) eine niedrige Erdumlaufbahn erreichen soll.  
        
Bild 1.1: Beispiele für Raumtransportsysteme mit luftatmenden Antriebssystemen, links 
die SSTO-Konfiguration NASP, rechts die TSTO-Konfiguration Sänger. 
In Deutschland wurde im Rahmen des Nationalen Hyperschalltechnologie-Programms bis 
1995 die TSTO-Konfiguration (TSTO: „Two Stage To Orbit“) „Sänger“ untersucht (Bild 1.1, 
rechte Seite) [65]. Dabei wird die Unterstufe durch ein luftatmendes Kombinationstriebwerk 
aus Turbojet- und Staustrahltriebwerk mit Unterschallverbrennung („Ramjet“) angetrieben, 
während die Oberstufe mit einem konventionellen Raketentriebwerk ausgestattet ist. 
2 Einführung 
Eine weitere zweistufige TSTO-Konfiguration ist auch das Raumtransportsystem ELAC 
(ELAC: „Elliptical Aerodynamic Configuration“, Bild 1.2), das im Rahmen des 
Sonderforschungsbereiches 253 „Grundlagen des Entwurfs von Raumflugzeugen“ (SFB 253) 
an der RWTH Aachen untersucht wurde [82]. Es handelt sich dabei um eine vereinfachte 
Konfiguration, die als Basis für grundlegende Forschungsarbeiten definiert wurde und die 
auch als Leitkonzept für die vorliegende Arbeit dient. Bei ihr beschleunigt die horizontal 
startende und landende Unterstufe ELAC 1 die Oberstufe EOS (EOS: „ELAC Orbital Stage“) 
mit Hilfe ihres luftatmenden Antriebs auf eine Flughöhe von ca. 30 km und eine 
Fluggeschwindigkeit um Mach 7 - 7,5. Nach der Stufentrennung setzt die raketengetriebene 
Oberstufe den Aufstieg in einen niedrigen Erdorbit (H ≈ 100 km; Ma ≈ 25) fort, während die 
Unterstufe zum Landeplatz zurückkehrt [122]. 
 
Bild 1.2: Raumtransportsystem ELAC des SFB 253 der RWTH Aachen. 
Beim Entwurf eines derartigen Raumtransportsystems stellt gerade die Entwicklung des 
luftatmenden Antriebs eine technologische Herausforderung dar. Zum einen übersteigen die 
abzudeckenden Geschwindigkeiten den Bereich der bisherigen Erfahrungen deutlich, zum 
anderen erfordern die über die Flugbahn stark variierenden Flugbedingungen eine hohe 
Anpassungsfähigkeit [17]. Der Betrieb bei hohen Machzahlen macht eine starke Integration 
des Antriebs in den Flugkörper notwendig, um so die Masse des Antriebs und die Verluste 
durch Widerstand zu minimieren [58]. Erst durch Nutzung von Teilen des Flugkörpers als 
Komponenten des Antriebs, wie z.B. Einlauf oder Düse, sind die erforderlichen großen 
Ausmaße dieser Antriebskomponenten realisierbar [91]. Dadurch bedingt entstehen starke 
aerodynamische Wechselwirkungen, aufgrund derer die bei herkömmlichen Fluggeräten 
vorgenommene separate Betrachtung des Antriebs ohne Berücksichtigung der Strömung um 
den Flugkörper nicht mehr sinnvoll ist [66]. 
Bei der aufgrund ihrer besonders guten Integrationseigenschaften für ELAC gewählten 
asymmetrischen SERN-Düse (SERN: „Single Expansion Ramp Nozzle“) ergeben sich wegen 
der Interaktion der Außen- mit der Düsenströmung starke Auswirkungen auf die Kräfte und 
Momente der Düse [60]: 
- Im Bereich der Transschallgeschwindigkeiten führen die Wechselwirkungen zu einem 
großen Widerstand und somit zu einem schlechten Wirkungsgrad. 
- Weiterhin ergibt sich im Transschallbereich eine Änderung der Richtung des 
Schubvektors [79], die ausgetrimmt werden muss.  
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- Bei hohen Machzahlen zeigen luftatmende Antriebe eine starke Abhängigkeit des 
Nettoschubs vom Düsenwirkungsgrad, so dass schon geringe Verluste an der Düse große 
Auswirkungen auf die Leistungsfähigkeit des Antriebs insgesamt haben [89]. 
Verschiedene Untersuchungen an SERN-Düsen zeigen, dass dabei gerade die Umströmung 
der Heckklappe erheblichen Einfluss auf die Aerodynamik der Düsenströmung hat [31, 35]. 
Diese Heckklappe trennt die Düsen- und die Außenströmung voneinander ab und dient unter 
anderem zur geometrischen Anpassung der Düse an die über die Flugdauer stark variierenden 
Flugzustände. Die geometrische Anpassung geschieht durch eine Veränderung der Fläche des 
engsten Düsenquerschnitts und damit eine Veränderung des Expansionsverhältnisses der 
Düse in Abhängigkeit von der Fluggeschwindigkeit und dem gewünschten Druckverhältnis. 
Zur Verdeutlichung ist in Bild 1.3 das Heck eines Raumflugzeugs mit SERN-Düse und 
zugehöriger Heckklappe skizziert. 
 
Bild 1.3: Heckbereich eines Raumflugzeugs, ausgestattet mit einer SERN-Düse und 
zugehöriger, geometrisch verstellbarer Heckklappe. 
Experimentelle Untersuchungen zeigten an dieser Heckklappe eine Ablösung der 
Grenzschicht der Außenströmung, welche jedoch bisher nicht zufrieden stellend in Lage und 
Ausdehnung bestimmt werden konnte [107, 140]. Daher steht die Umströmung dieser Klappe 
im Mittelpunkt der in dieser Arbeit durchgeführten Untersuchungen des Strömungsfelds der 
SERN-Düse. 
Im folgenden Abschnitt werden weitere Details zur Unterstufe der Referenzkonfiguration 
ELAC vorgestellt. Danach wird in Kapitel 2 eine kurze Einführung in die Düsentechnologie 
für luftatmende Hyperschallflugzeuge gegeben. Nach einer Übersicht über verschiedene 
Düsenvarianten wird näher auf die Eigenschaften der SERN-Düse sowie auf bisherige 
Untersuchungen zur Verbesserung ihrer Leistungen eingegangen. Hieraus werden dann die 
Ziele der vorliegenden Arbeit sowie die Vorgehensweise zu ihrer Erreichung abgeleitet. 
Anschließend werden in Kapitel 3 die genutzten experimentellen Anlagen, die verwendeten 
Windkanalmodelle, die eingesetzten Messverfahren sowie die angewandten numerischen 
4 Einführung 
Verfahren beschrieben. Kapitel 4 befasst sich mit den Ergebnissen des aerodynamischen 
Vergleichs verschiedener Konturen für den in der Außenströmung liegenden Bereich der 
Heckklappe. Darauf aufbauend wird in Kapitel 5 die Strömung an der Düse als ganzes 
untersucht und so eine aerodynamisch günstigere Heckklappe für die Referenzkonfiguration 
ELAC abgeleitet. Kapitel 6 befasst sich schließlich mit den Auswirkungen einer Aufheizung 
der Düsenströmung auf das Düsenströmungsfeld. Abschließend werden in Kapitel 7 die 
Ergebnisse dieser Arbeit zusammengefasst und Perspektiven für mögliche zukünftige 
Untersuchungen aufgezeigt. 
1.2 TSTO-Referenzkonfiguration ELAC 
Die Unterstufe der TSTO-Kofiguration ELAC ist als deltaförmiger Nurflügler mit einer 
Vorderkantenpfeilung von 75° und einer Gesamtlänge von l = 72 m ausgelegt. Bis zu einer 
relativen Länge von x/l = 67% setzt sich der Querschnitt aus zwei Halbellipsen mit einer 
Streckung von 4:1 auf der Oberseite bzw. 6:1 auf der Unterseite zusammen. Die flachere 
Rumpfunterseite begünstigt dabei eine gleichmäßigere Anströmung der an der Unterseite 
angeordneten Antriebszelle. Im Anschluss an den Schnitt maximaler Dicke bei x/l = 67% 
nimmt die kleine Halbachse der Halbellipsen bis zur Hinterkante hin linear ab. Dabei ist der 
hintere Bereich gegenüber dem vorderen um 5,6° nach oben geneigt, um ausreichend Raum 
für das Düsensystem des Antriebs zu schaffen. Die Seitenleitwerke setzen bei einer relativen 
Länge von x/l = 80% mit einem Winkel von 65% gegenüber der Horizontalen an. Ihre 
Querschnitte entsprechen dem Profil NACA-0010 [82]. Zur Verdeutlichung ist die Geometrie 
der Unterstufe in Bild 1.4 dargestellt. 
 
Bild 1.4: Drei-Seiten-Darstellung der ELAC-Unterstufe ohne Antriebssystem (nach [86]). 
Das Antriebssystem der Unterstufe (Bild 1.5) besteht aus sechs einzelnen Triebwerken. Diese 
sind als Kombinationstriebwerke von Turbo- und Staustrahltriebwerk in koaxialer Bauweise 
vorgesehen. Die Außenverdichtung der aus der Atmosphäre zugeführten Luft geschieht mit 
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Hilfe eines verstellbaren ebenen 3-Rampen-Einlaufs. In der Brennkammer wird die 
zugeführte Luft mit flüssigem Wasserstoff vermischt und das entstehende Gemisch verbrannt 
[143]. Die Expansion der Verbrennungsgase erfolgt über eine asymmetrische, ebene SERN-
Düse. Die Ausmaße des Antriebssystems werden durch die Breite von ca. 13 m und die 
Gesamtlänge von über 32 m bei einem Gewicht von ca. 60 t deutlich [142]. Die Länge der 
Düse beträgt dabei 11,1 m, wovon 10 m auf den divergenten Expansionsbereich ab dem 
engsten Querschnitt entfallen. Weitere Details bzgl. der Auslegung von ELAC sowie seine 
Flugbahn sind der Literatur zu entnehmen [29]. 
 
Bild 1.5: Mittelschnitt der ELAC-Unterstufe mit Antriebssystem [36]. 
 

 Kapitel 2  
Düsentechnologie 
Die Aufgabe der Düse ist es, die potentielle Energie der Brennkammerströmung über den 
gesamten Flugbereich möglichst verlustfrei in Geschwindigkeitsenergie umzuwandeln. Dabei 
ist gleichzeitig die Forderung nach einem möglichst geringen Strukturgewicht sowie einer 
guten Integrierbarkeit in die Fluggerätezelle zu erfüllen [89]. 
Eine wichtige Kennzahl zur Beurteilung der Qualität einer Düse ist der Schubbeiwert cFg, der  
aus dem Verhältnis des realen Schubs FD zum idealen Schub Fid der Düse berechnet wird: 
 
id
D
Fg F
Fc =  (2.1) 
Dieser Schubbeiwert lässt sich als eine Art Wirkungsgrad der Düse betrachten. Der ideale 
Schub Fid berechnet sich dabei aus dem Totaldruck der Düsenströmung pt,D, der Fläche des 
engsten Querschnitts der Düse , dem Verhältnis der spezifischen Wärmen κ und dem 
Düsendruckverhältnis П mit Hilfe folgender Beziehung: 
*A
 ⎟⎟⎠
⎞
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1
2ApF  (2.2) 
Hierbei ist das Düsendruckverhältnis Π definiert als das Verhältnis des Totaldruckes der 
Düsenströmung zum Umgebungsdruck p∞ : 
 
∞
=Π
p
p D,t  (2.3) 
2.1 Düsenvarianten für Hyperschallflugzeuge 
Der Einsatzbereich der Düse eines Hyperschallflugzeuges reicht über einen großen 
Machzahlbereich, z.B. im Falle der Sänger- und der ELAC-Unterstufe von Ma∞ = 0 bis ca. 
Ma∞ = 7. Dabei ändert sich das Düsendruckverhältnis beträchtlich, von Werten um die Π = 3 
beim Start bis zu ca. Π = 900 bei maximaler Fluggeschwindigkeit [89]. 
Zur Abdeckung dieses Machzahlbereiches ist eine Anpassung des Flächenverhältnisses 
zwischen dem Düsenaustritt und dem engsten Düsenquerschnitt notwendig. Des Weiteren 
ergibt sich aufgrund des hohen Totaldruckverhältnisses im Bereich hoher Machzahlen eine 
erhebliche Baulänge der Düse. Herkömmliche, achsensymmetrische Düsen sind daher für 
solche Flugzeuge nicht geeignet, da zum einen die notwendige geometrische Flexibilität mit 
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ihnen nur schwer zu realisieren ist, und zum anderen ihre Abmessungen zu einem zu hohen 
Gewicht und einem zu hohen Widerstand führen würden [10, 26, 58]. 
Aus diesem Grund wurde eine Vielzahl alternativer Düsenvarianten für den Antrieb von 
Hyperschallflugzeugen untersucht. Ebene Konzepte, wie 2DCD-Düsen (2DCD: 
2-Dimensional-Convergent-Divergent), bieten gegenüber axialsymmetrischen Lösungen den 
Vorteil einer höheren geometrischen Flexibilität [58, 139]. Bei anderen Bauweisen, wie z.B. 
bei „Plug“- oder bei SERN-Düsen (SERN: Single Expansion Ramp Nozzle), wird der 
Düsenstrahl nur auf einer Seite durch die Düsenkontur, auf der anderen Seite aber durch die 
freie Umströmung des Fluggerätes begrenzt [56, 105, 119]. Dadurch passt sich die 
Ausdehnung des Düsenstrahls an den Umgebungsdruck an, so dass Verluste aufgrund eines 
über- oder unterexpandierten Düsenstrahls verringert werden. Durch diese „Selbst-Adaption“ 
des Strahls werden größere Querschnittsverhältnisse zwischen dem Düsenaustritt und 
Düsenhals ermöglicht [5, 60]. 
Die Eignung der ebenen 2DCD-Düsen zum Antrieb eines Hyperschallflugzeuges wurde 
sowohl experimentell als auch numerisch nachgewiesen [26, 57, 98]. Diese Untersuchungen 
zeigten auch, dass eine Konturierung der Düsenwände im divergenten Expansionsbereich den 
Schubbeiwert gegenüber einer geraden Gestaltung der Düsenwände wesentlich verbessert. 
Allerdings ergeben sich aufgrund der im Hyperschall notwendigen Baugröße auch bei diesen 
Düsen Nachteile bzgl. des Gewichts und der Integrierbarkeit in das Fluggerät [26, 60]. 
Bei so genannten „Plug“-Düsen [79, 80, 89] wird ein Einsatzkörper („plug“) in die 
Düsenachse eingebracht, welcher einen Übergang von konvergentem zu divergentem 
Düsenbereich erzeugt (siehe Tabelle 2.1). Der divergente Bereich dieses Einsatzkörpers 
(„spike“) dient als Expansionsfläche. Seine Geometrie wird üblicherweise unter Annahme 
einer isentropen Expansion ausgelegt [4, 76]. Zur weiteren Kürzung und Gewichtsersparnis 
wird dieser divergente Bereich oft abgeschnitten [47]. Vorteile sind dann ein relativ niedriges 
Gewicht und eine kurze Baulänge bei gleichzeitig guter Leistung bei hohen Machzahlen [8]. 
Problematisch ist allerdings die Kühlung des Einsatzkörpers sowie mögliche Verluste 
aufgrund eines zu niedrigen Bodendrucks im abgeschnittenen Bereich der Düse [5, 89]. Zur 
Verbesserung wird hierzu unter anderem das Einbringen eines sekundären Luftstroms in den 
abgeschnittenen Bereich vorgeschlagen, welcher den Druck dort erhöht und somit den 
Verlusten durch die Kürzung der Düse entgegen wirkt [62]. Die Kontur des sich ausbildenden 
Totwassergebietes ähnelt der ursprünglichen, „idealen“ Kontur des Einsatzkörpers. Daher 
werden solche Düsen auch als „Aerospike“-Düsen bezeichnet [75, 113]. 
SERN-Düsen vereinen die Vorteile einer hohen geometrischen Flexibilität [42, 79] und der 
Fähigkeit zur „Selbst-Adaption“ [119, 150]. Sie gehen aus einer ebenen konvergent-
divergenten Düse hervor, bei der jedoch die eine Seite lediglich durch eine kurze, verstellbare 
Heckklappe in der Symmetrielinie der ursprünglichen Düse gebildet wird [58]. So kann der 
Heckbereich des Flugkörpers als Expansionsfläche genutzt werden, wodurch eine sehr gute 
Integration des Antriebs in den Flugkörper ermöglicht wird [25, 28, 90]. Daher werden solche 
SERN-Düsen für die meisten Hyperschallflugzeuge vorgesehen, so z.B. bei den 
amerikanischen Konfigurationen NASP [6] und Hyper-X [61, 124], bei der französischen 
Konfiguration PREPHA [32], dem in Kooperation der französischen ONERA mit dem 
deutschen DLR entworfenen Technologie-Demonstrator JAPHAR [27, 109], sowie für die 
Unterstufe der deutschen Konfiguration Sänger [64, 65, 84]. Auch für die Unterstufe der 
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TSTO-Projektstudie ELAC [68] ist eine solche SERN-Düse vorgesehen, daher werden ihre 
Eigenschaften nachfolgend in Kapitel 2.2 näher erläutert. 
Weiterhin wurden auch Mischformen dieser Düsen vorgeschlagen. So wurde im Rahmen des 
SFB 253 eine „Plug“-Düse in Kombination mit einer einseitigen Expansionsrampe untersucht 
[79, 80]. Dadurch kann eine noch kürzere Baulänge als mit einer reinen SERN-Düse erreicht 
werden, allerdings ergibt sich ein wesentlich komplexeres dreidimensionales Strömungsfeld. 
Eine weitere Mischform ist der für das amerikanische X-33 konstruierte „linear aerospike 
engine“, dessen Düse die Vorteile einer „Aerospike“- oder „Plug“-Düse mit denen ebener 
Düsen vereint [61, 75]. Tabelle 2.1 gibt eine Übersicht über die Vor- und Nachteile 
verschiedener Düsenausführungen. 
Düsenform Vorteile Nachteile 
Axialsymmetrische 
konvergent-divergente Düse 
 
- Erprobte Technologie - schlechte Integration in 
das Fluggerät 
- geringe Möglichkeit zur 
Querschnittsverstellung 
- hohes Gewicht 
- großes Bauvolumen 
Ebene konvergent-divergente 
Düse (2DCD) 
 
- geometrische Flexibilität - schlechte Integration in 
das Fluggerät 
- hohes Gewicht 
- großes Bauvolumen 
„Plug“-Düse („Aerospike“) 
 
- kurze Baulänge 
- niedriges Gewicht 
- „Selbst-Adaption“ 
- Probleme bei Kühlung 
- Basiswiderstand 
SERN-Düse 
 
- sehr gute Integration in 
das Fluggerät 
- „Selbst-Adaption“ 
- geometrische Flexibilität 
- Starke aerodynamische 
Wechselwirkungen 
- Schubvektordrehung und 
hoher Widerstand im 
Transschall 
Tabelle 2.1: Vor- und Nachteile verschiedener Düsentypen für Hyperschallantriebe. 
2.2 Vor- und Nachteile der SERN-Düse 
In Bild 2.1 ist der Aufbau einer SERN-Düse im Querschnitt skizziert. Den unteren Bereich 
der Düse bildet die verstellbare Heckklappe, welche die Einstellung des engsten Querschnitts 
passend zum jeweiligen Flugzustand ermöglicht [28]. Die Expansionsrampe ist durch die 
Nutzung des Heckbereiches des Raumflugzeuges gut integriert. Eine weiter verbesserte 
Integration und eine Reduzierung des Baugewichts werden durch eine gegenüber der 
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„idealen“ Kontur verkürzte Bauweise der Düse erreicht. Die Wirkungsgradeinbuße bei einer 
Kürzung der Düse um 75% beträgt lediglich 2,5% [26, 42, 89]. 
 
Bild 2.1: Querschnittsskizze einer SERN-Düse mit Definition des Koordinatenursprungs 
am Beginn der Heckklappe und Definition des Schubvektorwinkels. 
Die Auslegung der Düsenkontur hinter dem engsten Querschnitt erfolgt in der Regel mittels 
eines Charakteristikenverfahrens für einen bestimmten Betriebszustand (Auslegungsfall) [60, 
89]. Die Geometrie der Heckklappe wird dabei so festgelegt, dass die letzte, von der oberen 
Seite des engsten Querschnitts ausgehende Expansionslinie auf das Ende der Heckklappe 
trifft. Die Expansionsrampe wird derart gestaltet, dass die von der Heckklappe auf sie 
treffenden Expansionslinien (durch eine geeignete konkave Kontur) gerade ausgelöscht und 
somit nicht weiter reflektiert werden, wodurch eine parallele und gleichförmige Abströmung 
von der Düse ermöglicht wird [42, 43]. 
Beim Betrieb der Düse treten jedoch chemische, thermische und aerodynamische 
Schubverluste auf, die durch die Auslegungsrechnung nicht berücksichtigt werden. 
Chemische Verluste entstehen z.B. durch eine unvollständige Verbrennung des Brennstoffs, 
oder aber durch das „Einfrieren“ der chemischen Reaktionen des Strömungsmediums im 
Expansionsbereich vor Erreichen des chemischen Gleichgewichtes. In diesen Fällen wird die 
chemische Energie des Brennstoffes nicht vollständig genutzt [49, 93]. 
Thermodynamische Verluste entstehen, wenn aufgrund der raschen Expansion in der Düse die 
Dichte des Strömungsmediums so stark abfällt, dass sich das thermodynamische 
Gleichgewicht nicht mehr einstellen kann. Die in den Molekülen gebundene 
Vibrationsenergie wird dann nicht vollständig in kinetische Energie umgesetzt [77, 94, 110]. 
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Aerodynamische Schubverluste sind unter anderem [26]: 
• 
• 
• 
• 
Leckageverlust („leakage loss“): Er wird verursacht durch Undichtigkeiten an 
beweglichen Düsenteilen, wie z.B. den Gelenken der Verstellvorrichtung für den engsten 
Querschnitt, wodurch der Schubstrahl an Masse verliert. 
Reibungsverluste („friction loss“): Die Reibung entlang der Düsenwand, an 
Scherschichten und in evtl. auftretenden Ablösegebieten bewirkt einen Verlust an 
kinetischer Energie. 
Winkelverlust („angularity loss“): Der Winkel der Abströmung variiert über den 
Austrittsquerschnitt bzw. er entspricht nicht der gewünschten Schubrichtung. 
Expansionsverlust („expansion loss“): Er wird verursacht durch eine nicht angepasste 
Düsenströmung, d.h. der statische Druck der Strömung im Düsenaustritt entspricht nicht 
dem Umgebungsdruck. 
In der Regel ist die Strömung hinter der SERN-Düse bei hohen Machzahlen unterexpandiert, 
d.h. der Druck der Düsenströmung am Düsenaustritt ist höher als der Umgebungsdruck. Die 
Düsenströmung expandiert hinter dem Heck des Fluggeräts weiter auf den Umgebungsdruck, 
wobei die dabei freigesetzte potentielle Energie aber nicht zur Schuberzeugung genutzt wird. 
Besonders hoch sind die Expansionsverluste im Bereich des Transschalls und bei niedrigen 
Überschallmachzahlen [7]. Hier ist die Düsenströmung normalerweise überexpandiert, d.h. 
der Druck in der Düse sinkt im hinteren Bereich unter den Umgebungsdruck, so dass ein 
zusätzlicher Widerstand entsteht [28]. Weiterhin erfolgt aufgrund des asymmetrischen 
Aufbaus der Düse eine erhebliche Änderung der Richtung des Schubvektors. Neben dem 
resultierenden Schubverlust entsteht so auch ein zusätzlich auszugleichendes Nickmoment, 
mit Folgen für Widerstand und Gewicht [7]. In Bild 2.2 sind der axiale Schubbeiwert cFg,x 
sowie der Schubvektorwinkel β (Definition gemäß Bild 2.1) für eine typische SERN-Düse in 
Abhängigkeit von der Machzahl dargestellt. 
 
Bild 2.2: Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel für eine typische SERN-Düse in 
Abhängigkeit von der Machzahl [79]. 
Wesentlich verstärkt werden diese Verluste durch eine ungünstige Umströmung der 
Heckklappe. Der Druck an der Außenseite dieser Klappe sinkt aufgrund der Expansion der 
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Außenströmung unter den Umgebungsdruck. Hierdurch entstehen in diesem Bereich ein 
zusätzlicher Widerstand („Boattail-Drag“) und eine weitere Änderung des 
Schubvektorwinkels [24, 157]. Weiterhin ergeben sich aufgrund der Interaktion der Außen- 
mit der Düsenströmung auch Auswirkungen auf das Druckniveau an der Expansionsrampe 
[30, 146]. 
Diese Kraftwirkungen werden per Definition üblicherweise der Düse zugeschrieben 
(„Bookkeeping“), da sich der Einfluss von Zelle und Antrieb bei Hyperschallflugzeugen 
wegen der starken Antriebsintegration schlecht unterscheiden lässt [10, 60]. Numerische 
Simulationen einer typischen SERN-Düse für eine Anströmmachzahl von Ma∞ = 1,64 zeigten 
bei der Bilanzierung der Düsenkräfte unter Berücksichtigung des in der Außenströmung 
liegenden Bereiches der Heckklappe eine Verringerung des axialen Schubbeiwertes um 13% 
und eine Winkeländerung des Schubvektors um mehr als 10° gegenüber einer Bilanzierung 
ohne diesen in der Außenströmung liegenden Bereich der Heckklappe (Bild 2.3) [35, 151]. 
 
Bild 2.3: Vergleich des axialen Schubbeiwertes cFg,x und des Schubvektorwinkels β bei 
Bilanzierung mit und ohne Einfluss der Heckklappenaußenseite [151]. 
Einen starken Einfluss hat hier auch die sich an der Heckklappe ergebende Ablösung der 
Außenströmung. Sie entsteht aufgrund der Interaktion der Außen- mit der Düsenströmung 
[24, 31]. Zur Anpassung des Druckes der Außenströmung an den an der Klappenhinterkante 
meist höheren Druck der Düsenströmung entsteht ein schwacher schräger Verdichtungsstoß, 
in dessen Folge die Außenströmung ablöst [114, 115]. Diese Ablösung konnte in 
verschiedenen experimentellen Untersuchungen zwar nachgewiesen, aber noch nicht 
zufrieden stellend in Bezug auf Lage und Ausdehnung bestimmt werden [107, 140]. Neben 
Ablösestoß und Ablösung entsteht eine Scherschicht, welche Düsen- und Außenströmung 
trennt. Ober- und unterhalb der Scherschicht liegen die zum Druckausgleich zwischen der 
Außen- und der Düsenströmung erforderlichen Stöße. Das typische Strömungsfeld ist in Bild 
2.4 skizziert. 
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Bild 2.4: Skizze der typischen Strömung an einer SERN-Düse [31].  
Neben dem Bereich des Transschalls ist auch der Bereich hoher Machzahlen von großem 
Interesse für den Antrieb [93]. In diesem Bereich sind zwar die relativen Schubverluste an der 
Düse deutlich geringer, jedoch wirken sie sich ziemlich stark aus. Da der Eintrittsimpuls in 
das Triebwerk bei hohen Machzahlen dieselbe Größenordnung wie der Austrittsimpuls 
erreicht, haben bereits geringe Schubverluste eine erhebliche Auswirkung auf den Nettoschub 
des gesamten Antriebs, der als Differenz zwischen Eintritts- und Austrittsimpuls definiert ist. 
So resultiert für eine typische Antriebskonfiguration bei Ma∞ = 6 aus einem 
Bruttoschubverlust an der Düse von 1% ein Nettoschubverlust von ca. 3% (siehe Bild 2.5) 
[89]. 
 
Bild 2.5: Nettoschubverlust des Antriebs in Folge einer Änderung des Wirkungsgrads von 
Brennkammer oder Düse in Abhängigkeit von der Machzahl [89]. 
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2.3 Technologien zur Verbesserung der Düseneigenschaften 
Der Zustand und das Verhalten der Strömung im Bereich der Düse wurde in zahlreichen 
Studien untersucht und beschrieben. Besonderes Augenmerk lag dabei meist auf den 
Auswirkungen der Integration der Düse in das Raumflugzeug und auf den Möglichkeiten, die 
Leistung der Düse in den Bereichen des Transschalls und der hohen Machzahlen zu 
verbessern. 
Beispielsweise lässt sich das Leistungsverhalten der Düse im Transschall durch Ausblasung 
des im Diverter des Einlaufs abgeschiedenen Luftmassenstroms verbessern. Wird dieser 
sekundäre Luftmassenstrom im Bereich der Expansionsrampe eingebracht, füllt dieser den 
überexpandierten Düsenbereich auf und sorgt so für einen höheren Druck auf der 
Expansionsrampe. Die Folgen sind ein höherer Schub und eine günstigere Richtung des 
Schubvektors [7, 93, 157]. 
Eine andere Methode ist die Ausblasung des sekundären Luftmassenstroms im Bereich 
zwischen Düsen- und Außenströmung. Dadurch wird der Druck im Klappenbereich erhöht 
und der Düsenströmung ein höherer „Umgebungsdruck“ aufgeprägt, wodurch ebenfalls der 
Druck auf der Expansionsrampe steigt [9, 156]. In Bild 2.6 sind die genannten Varianten der 
sekundären Ausblasung skizziert. 
     
Bild 2.6: Vorschläge zur Ausblasung eines sekundären Düsenstroms - links: entlang der 
Expansionsrampe [89]; rechts: zwischen Düsen- und Außenströmung [157]. 
Eine weitere Variante ist eine Ausblasung direkt in das Gebiet der Heckklappe. Diese zielt auf 
die Verringerung des Heckklappen-Widerstands, des so genannten „Boattail-Drag“, ab. Beim 
japanischen ATREX-Antrieb, einem mit einer "Plug"-Düse ausgestatteten Ramjet-Antrieb, 
konnte so der Schub um 5% verbessert werden [127, 128]. Für SERN-Düsen wurde außerdem 
die Möglichkeit einer externen Verbrennung von Treibstoff im Bereich der Klappe in 
Betracht gezogen. Dabei wird zum einen der Druck im Bereich der Klappe angehoben und 
zum anderen ein höherer „Umgebungsdruck“ für die Düsenströmung erzeugt [89, 146]. 
Neben diesen „aktiven“ Möglichkeiten lässt sich eine gleichmäßigere Druckverteilung auf der 
Expansionsrampe auch durch eine passive Ventilation der Strömung erzeugen. Hierdurch 
werden im Transschall die negativen Auswirkungen der Überexpansion auf den Betrag des 
Schubs und die Richtung des Schubvektors verringert. Numerische Studien zeigen, dass der 
Schubvektorwinkel durch Verwendung einer porösen Schicht, die einen gewissen 
Strömungsaustausch entlang der Expansionsrampe zulässt, um bis zu 30% verringert werden 
kann [45]. 
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Weitere Perspektiven zur Beeinflussung der Expansionsverluste eröffnen sich bei 
mechanischen Maßnahmen. Dabei lässt sich die Länge der Expansionsrampe durch geeignete 
Klappensysteme verändern, so dass diese dem jeweiligen Flugzustand und den Erfordernissen 
angepasst wird [157]. Von Nachteil ist hierbei allerdings das zusätzliche Strukturgewicht der 
Verstellung.  
Ein weiterer Vorschlag zur Verbesserung des Schubs basiert auf der Integration 
unterschiedlicher Austrittsöffnungen für den Düsenstrahl entlang der Rampe („translating 
throat SERN“) [20, 21]. Durch diese wird der Überexpansion des Düsenstrahls im Transschall 
entgegengewirkt und bei höheren Fluggeschwindigkeiten eine größere Rampenlänge 
realisiert. Entsprechende Untersuchungen vernachlässigen jedoch die Auswirkungen der 
Umgebungsströmung. Aufgrund der starken Bedeutung der Heckklappe lässt sich nämlich 
erwarten, dass die Auswirkungen der im Transschall größeren Widerstandsfläche der Klappe 
die Vorteile an der Expansionsrampe aufheben. 
Schließlich hat auch die aerodynamische Gestaltung der Düse starke Auswirkungen auf ihre 
Leistungsfähigkeit. Zum Beispiel lässt sich durch die Gestaltung der Seitenwände der Düse 
die dreidimensionale Druckverteilung auf der Expansionsrampe beeinflussen [88, 93, 157]. 
Auch durch das Abweichen von einer rein ebenen Geometrie hin zu einer gewölbten 
Oberfläche der Expansionsrampe wird die Druckverteilung dort beeinflusst [88, 119].  
Ebenso kann eine geeignete Gestaltung der Kontur der Heckklappe zu einer Verringerung des 
Widerstands führen. Untersuchungen an reinen Heckkonturen ergaben, dass sich im 
Überschall der „Boattail-Drag“ durch kontrollierte Ablösungen, hervorgerufen durch eine 
stufenförmige Konturgebung, deutlich verringern lässt [149]. 
Speziell für die SERN-Düse führt eine Optimierung der Heckklappenkontur zu verbesserten 
Eigenschaften der Düse. So wurde z.B. für die SERN-Düse eines Windkanalmodells der 
Firma MTU, das zur Simulation der Düsenströmung der Sänger-Konfiguration dient, eine 
numerische Optimierung mit dem Ziel der Schubverbesserung durchgeführt [31, 107]. Dabei 
wurde bei transsonischen Machzahlen durch die verbesserte Heckklappenkontur eine 
Vergrößerung des axialen Schubbeiwertes um 3% erreicht. Bei einer höheren Machzahl von 
Ma = 4,5 betrug die erreichte Verbesserung immer noch 0,5% (siehe Bild 2.7). Es wurde 
weiterhin festgestellt, dass auch der Schubvektorwinkel durch entsprechende Verbesserungen 
verringert werden kann, wobei allerdings in diesen Untersuchungen von einem dann wieder 
höheren Widerstand, d.h. einem geringeren Schub, ausgegangen wurde. 
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Bild 2.7: Axialer Schubbeiwert einer SERN-Düse vor und nach Optimierung der 
Heckklappenkontur [31]. 
2.4 Ausrichtung der vorliegenden Düsenuntersuchungen 
2.4.1 Zielsetzung 
Gegenstand der vorliegenden Arbeit ist die Bestimmung und Verbesserung des 
zweidimensionalen Strömungsfeldes an einer SERN-Düse für Hyperschallflugzeuge, wie z.B. 
der Düse für die Unterstufe der Hyperschallstudie ELAC. Das Ziel ist, den Wirkungsgrad der 
Düse, d.h. den axialen Schubbeiwert, durch aerodynamische Verbesserung möglichst stark zu 
vergrößern sowie die Drehung des Schubvektors im Bereich des Transschalls und im Bereich 
niedriger Überschallgeschwindigkeiten so klein wie möglich zu halten. Durch die Erhöhung 
des Wirkungsgrades kann damit die Brennstoffenergie besser genutzt und somit Gewicht 
eingespart werden. Eine Verringerung der Drehung des Schubvektors im Transschall reduziert 
den zur Trimmung des Hyperschallflugzeuges notwendigen Aufwand und führt zu einer 
weiteren Ersparnis. 
Wie aus den bereits erwähnten Untersuchungen (Kapitel 2.3) zur Düsenströmung hervorgeht, 
hat hierbei die Umströmung der Heckklappe einen starken Einfluss auf das 
Leistungsverhalten der Düse. Eine günstige aerodynamische Gestaltung dieser Klappe 
ermöglicht es, die Düsenleistung bei vergleichsweise geringem konstruktivem Aufwand und 
bei nur geringen Auswirkungen auf das Strukturgewicht deutlich zu verbessern. Daher steht 
die Umströmung dieser Heckklappe im Mittelpunkt der vorliegenden Arbeit. Hierzu ist ein 
erweitertes Verständnis des durch die Interaktion der Düsen- mit der Außenströmung 
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geprägten Strömungsfeldes an der Klappe, besonders der dort auftretenden Ablösung der 
Grenzschicht, notwendig. 
Zunächst soll die Lage dieser Ablösung in Abhängigkeit von ihren wesentlichen 
Einflussgrößen, d.h. in Abhängigkeit vom Düsendruckverhältnis П und von der Reynoldszahl 
Re, welche über die Dichte ρ, die Strömungsgeschwindigkeit u, die Referenzlänge l und die 
dynamische Viskosität µ definiert ist, bestimmt werden. 
 µ
⋅⋅ρ= luRe  (2.4) 
Es sollen unterschiedliche Geometrien für die Heckklappe betrachtet werden und dabei aus 
diesen diejenige identifiziert werden, die, im Gegensatz zu bisherigen Untersuchungen [31], 
für die Düse sowohl einen höheren axialen Schubbeiwert als auch gleichzeitig eine geringere 
Drehung des Schubvektors im Transschall erwarten lässt. 
Neben der detaillierten Untersuchung der Ablösung an der Heckklappe und der 
aerodynamischen Gestaltung der Heckklappenkontur soll zusätzlich die Auswirkung einer 
veränderten Temperatur der Düsenströmung auf das Düsenströmungsfeld in Betracht gezogen 
werden. Denn im Gegensatz zu bisher durchgeführten experimentellen Simulationen der 
Düsenströmung bei Ausblasung „kalter“ Druckluft [107, 140] weist die reale Düsenströmung 
erheblich höhere Totaltemperaturen bis über 3000 K auf. Neben den bei diesen Temperaturen 
auftretenden Realgaseffekten, welche bereits Gegenstand verschiedener numerischer [77] und 
experimenteller Studien [152, 153] waren, ergeben sich schon bei niedrigeren Temperaturen 
erste Auswirkungen auf das Strömungsfeld, z.Β. durch die Änderung der Viskosität. Um die 
Auswirkung solcher Temperatureffekte, z.B. auf die Veränderung der Lage der 
Scherschichten und Stöße, und somit auch auf den Düsenschub abzuschätzen, sollen 
Experimente an einer SERN-Düse nach Aufheizung der Düsenströmung auf 
Totaltemperaturen bis 1000 K durchgeführt werden. 
2.4.2 Vorgehensweise 
Die Simulation der Düsenströmung erfolgt sowohl mittels numerischer Verfahren als auch 
experimentell im Hyperschallwindkanal H2K des DLR in Köln-Porz. Hierzu steht unter 
anderem ein im Rahmen des Sänger-Projektes genutztes Windkanalmodell zur Verfügung 
[107]. Die SERN-Düse dieses Modells dient als Referenzdüse zur Beurteilung erzielter 
Verbesserungen. Zwei weitere Windkanalmodelle werden im Rahmen dieser Arbeit erstellt, 
zum einen um die Strömung an unterschiedlichen Konturen der im Bereich der 
Außenströmung liegenden Seite der Heckklappe miteinander zu vergleichen und zum anderen 
um das Düsenströmungsfeld bei aufgeheizter Düsenströmung zu untersuchen. 
Die numerischen Simulationen dienen als Hilfsmittel bei der Auslegung dieser 
Windkanalmodelle und werden zur Auswahl geeigneter Konturen der Heckklappe genutzt. 
Weiterhin dienen die gewonnenen Daten zur Erweiterung der experimentellen Datenbasis. So 
ergeben sich z.B. der Schub und der Schubvektorwinkel bei niedrigen Machzahlen aus den 
numerischen Simulationen. 
Die angestrebte schrittweise Vorgehensweise ist in Bild 2.8 dargestellt. Im ersten Schritt 
werden verschiedene Konturen für den in der Außenströmung liegenden Teil der Heckklappe 
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untersucht, wobei die Düsenströmung vereinfacht modelliert wird. Mit Hilfe numerischer 
Simulationen werden vierzehn vorgewählte Konturen miteinander verglichen. Für sechs 
ausgewählte Konturen wird dann im Windkanal das Ablöseverhalten experimentell 
untersucht. 
Im nächsten Schritt werden die gewonnenen Erkenntnisse auf die gesamte Heckklappe der 
Referenz-Düse übertragen. Wiederum werden unterschiedliche Geometrien mittels 
numerischer Simulationen miteinander verglichen, wobei nun auch die Düsenströmung und 
geometrische Änderungen des in der Düsenströmung liegenden Klappenbereiches in Betracht 
gezogen werden. Auf der Basis der Ergebnisse wird dann das bereits vorhandene 
Windkanalmodell angepasst. Die Strömung an der SERN-Düse mit der gefundenen 
aerodynamisch günstigsten Heckklappengeometrie wird experimentell untersucht, und die 
Ergebnisse werden mit denen aus früheren Experimenten mit der ursprünglichen Klappe und 
den Ergebnissen aus den numerischen Simulationen verglichen. 
Die an der Referenzdüse gewonnenen Erkenntnisse werden dann dazu genutzt, eine 
aerodynamisch verbesserte Heckklappe für die ELAC-Unterstufe auszulegen. Auf der Basis 
von numerischen Simulationen wird der Nachweis erbracht, dass die ELAC-Düse mit der hier 
verbesserten Heckklappe im gesamten untersuchten Machzahlbereich sowohl einen höheren 
Schub als auch einen geringeren Schubvektorwinkel besitzt (siehe auch [52]). 
Für die Untersuchung der Auswirkung einer aufgeheizten Düsenströmung auf das 
Düsenströmungsfeld wird der Hyperschallwindkanal H2K um einen Sekundärlufterhitzer 
erweitert [54]. Durch diesen kann die Düsenströmung auf über 1000 K aufgeheizt werden. Da 
das bereits vorhandene Düsenmodell nur für die Ausblasung „kalter“ Druckluft geeignet ist, 
wird ein für höhere Temperaturen geeignetes Modell konstruiert. Die Geometrie der SERN-
Düse dieses Modells entspricht dabei der ELAC-Düse, ausgestattet mit der in den vorherigen 
Untersuchungen ausgelegten verbesserten Heckklappe [51]. Schwerpunkt der 
Untersuchungen mit diesem Modell ist die Auswirkung der Temperatur der Düsenströmung 
auf die Lage der Stöße und Scherschichten und auf den Schub der Düse. 
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Bild 2.8: Vorgehensweise zur Verbesserung der Schubeigenschaften einer SERN-Düse 
durch komplementären Einsatz experimenteller und numerischer Simulationen. 

 Kapitel 3  
Experimentelle Mittel und numerische Verfahren 
3.1 Windkanal 
3.1.1 Hyperschallwindkanal H2K 
Die experimentellen Untersuchungen zu dieser Arbeit werden im Hyperschallwindkanal H2K 
des DLR in Köln-Porz durchgeführt. Bei dieser Anlage handelt es sich um einen nach dem 
„Blow-Down“-Prinzip betriebenen Windkanal. Er ist für Strömungsgeschwindigkeiten von 
Ma∞ = 4,8 bis Ma∞ = 11,2 ausgelegt, wobei zur Erzeugung verschiedener Machzahlen 
unterschiedlich konturierte Laval-Düsen genutzt werden. Der Austrittsdurchmesser dieser 
Düsen beträgt für Hyperschall-Machzahlen (Ma∞ ≥ 5) 60 cm, für Ma∞ = 4,8 beträgt er 36 cm. 
Je nach eingestellten Strömungsbedingungen lassen sich Blaszeiten bis zu 40 Sekunden 
erreichen. 
Die wesentlichen Komponenten des Hyperschallwindkanals sind in Bild 3.1 schematisch 
dargestellt. Getrocknete Druckluft strömt aus einem Speicherbehälter bei einem Druck von 
maximal 45 bar über die Luftzufuhr durch die elektrische Heizanlage. Dort wird die Luft mit 
einer Leistung bis zu 5 MW erhitzt, um bei der anschließenden Expansion der Strömung in 
der Düse Kondensation zu vermeiden. Die zu untersuchenden Modelle werden innerhalb der 
Messkammer im Freistrahl der Düse angeordnet. Hinter der Messkammer gelangt die 
Strömung in einen Diffusor und nach Rückkühlung in einen hier nicht dargestellten Behälter 
mit niedrigem Druckniveau. 
 
Bild 3.1: Aufbau des Hyperschallwindkanals H2K des DLR, Köln-Porz. 
Bild 3.2 zeigt den Betriebsbereich des Windkanals bei Machzahlen zwischen 5,3 und 11,2. Es 
sind der Ruhedruck und der Massendurchsatz des Kanals in Abhängigkeit von der Machzahl 
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und der Einheits-Reynoldszahl ReE (d.h., die auf eine Länge von l = 1 m bezogene 
Reynoldszahl) dargestellt. Schwarze Balken indizieren die vorhandenen Düsen. Demnach 
lassen sich z.B. bei den Machzahlen Ma∞ = 5,3 und Ma∞ = 6, welche für die hier vorgestellten 
Untersuchungen genutzt werden, Einheits-Reynoldszahlen von ReE = 2,5⋅106 bis ca. 
ReE = 20⋅106 simulieren. Die Einstellung der Reynoldszahl geschieht dabei über die Vorwahl 
der Ruhegrößen Totaldruck p0 und Totaltemperatur T0 der zuströmenden Luft. 
 
Bild 3.2: Betriebsbereich des Hyperschallwindkanals H2K. 
Im Hinblick auf die Interpretation der Messergebnisse ist die Kenntnis der Strömungsqualität 
des Windkanals notwendig. Aus diesem Grund wurde die Strömung der einzelnen Düsen 
mittels einer Mehrfach-Pitot-Druck-Sonde vermessen [106]. Die über den Querschnitt 
gemittelte Strömungsgeschwindigkeit der beiden genutzten Düsen liegt bei Mamit = 5,348 
bzw. Mamit = 6,078. Die Standardabweichung der Strömungsgeschwindigkeit liegt trotz der 
für radialsymmetrische Düsen zu erwartenden Fokussierungseffekte jeweils unter 0,5%. Als 
Beispiel ist in Bild 3.3 die Abweichung der Geschwindigkeit über den Düsenquerschnitt für 
die für Ma∞ = 6 ausgelegte Düse in einem Abstand von 100 mm zum Düsenaustritt 
dargestellt. 
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Bild 3.3: Machzahlabweichung im Austrittsquerschnitt der Ma∞ = 6 -Düse des H2K [106]. 
Zur Simulation von Treibstrahlen, wie hier der Düsenströmung der SERN-Düse, wird dem 
jeweiligen Windkanalmodell Druckluft aus einem externen Speicherbehälter zugeführt, der 
ein Volumen von 10 m3 besitzt und in dem ein Druck von 150 bar herrscht. Der Speisedruck 
für die Treibstrahlsimulation wird über ein Regelventil konstant auf 50 bar gehalten. Der 
erforderliche Luftdurchsatz wird über einen regelbaren Kugelhahn eingestellt. Die Einstellung 
des gewünschten Druckes im Windkanalmodell geschieht über weitere Ventile bzw. über 
Blenden. Zur Erzeugung aufgeheizter Düsenstrahlen wird die Luft durch einen weiteren 
Erhitzer (Sekundärlufterhitzer) geführt. 
3.1.2 Der Sekundärlufterhitzer 
Bild 3.4 zeigt den im Rahmen dieser Arbeit entwickelten Sekundärlufterhitzer. Der zugeführte 
Luftmassenstrom wird im Inneren des Erhitzerrohres in drei Segmenten durch insgesamt 
zwölf Kanthal-Spiralen von 24 mm Durchmesser elektrisch erhitzt. Mit einer elektrischen 
Leistung von 400 kW lässt sich ein Massenstrom von bis zu 0,3 kg⋅s-1 auf bis zu 1100 K 
aufheizen. Der maximale Betriebsdruck des Erhitzers liegt bei 60 bar. 
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Bild 3.4: Skizze des Sekundärlufterhitzers für den H2K. 
Der Luftstrom wird während der Aufheizphase über ein Heißgas-Drei-Wege-Ventil in die 
Atmosphäre geleitet, bis sich die gewünschte statische Temperatur eingestellt hat. Hierdurch 
wird verhindert, dass sich der Auffangbehälter der Windkanalströmung schon vor dem 
eigentlichen Versuchsbeginn füllt, so dass die Versuchsdauer nicht beschränkt wird. Die 
Steuerung des Ventils erfolgt über einen Hydraulikzylinder. Bild 3.5 zeigt den 
Sekundärlufterhitzer neben dem Windkanal, wobei gut die isolierte Zuführungsleitung in die 
Messkammer des Windkanals zu erkennen ist. 
   
Bild 3.5: Links: Sekundärlufterhitzer am H2K. Rechts: Heißgas-Drei-Wege-Ventil und 
isolierte Strömungszuführung zur Messkammer. 
Windkanalmodelle 25 
3.2 Windkanalmodelle 
3.2.1 Klappenmodell 
Ein Windkanalmodell des gesamten Düsen-/Heckbereiches eignet sich aufgrund seiner Größe 
und damit seiner geringen Klappenabmessungen weniger für detaillierte Untersuchungen des 
Ablöseverhaltens der Grenzschicht an unterschiedlichen Konturen der Heckklappen-
Außenseite. Auch wäre die experimentelle Simulation der Strömung im Heckbereich mitsamt 
Ausblasung des Düsenstrahls durch Druckluft für viele unterschiedliche Klappengeometrien 
zu aufwändig. Daher wird ein einfaches Modell zur Simulation der Strömung im 
Außenbereich der Heckklappe konzipiert, welches eine Simulation des Strömungsverhaltens 
an unterschiedlichen Konturen bei vertretbarem Aufwand ermöglicht [53]. 
Dieses Klappenmodell ist in Bild 3.6 in der Seitenansicht dargestellt. Es hat eine keilförmige 
Geometrie, an die sich jeweils einer von insgesamt sechs zur Verfügung stehenden 
Kontureinsätzen zur Erzeugung unterschiedlicher Klappenkonturen anschließt. 
 
Bild 3.6: Seitenansicht des vereinfachten Klappenmodells (vordere Seitenscheibe entfernt). 
Durch eine keilförmige Geometrie wird auf der einen Seite des angeströmten Modells ein 
schräger Verdichtungsstoß erzeugt. Dieser führt zu einem höheren statischen Druck pD, 
welcher die Druckerhöhung durch den Düsenstrahl an der Spitze der Heckklappe einer realen 
Düse simuliert. Auf diese Weise erzielt man zwar keine Ähnlichkeit der Strömung bezüglich 
des Totaldruckverhältnisses der Düsen- und der Umgebungsströmung, es lässt sich aber bei 
den gewählten Anströmbedingungen (Ma∞ = 5,3) Ähnlichkeit bezüglich der Euler-Zahlen, 
gebildet mit dem statischen Druck hinter dem Keilstoß pD und dem statischen Druck, der 
Dichte und der Strömungsgeschwindigkeit der Anströmung,  erreichen, so dass die für die 
Ablösung ausschlaggebende Druckverteilung an der Heckklappe korrekt simuliert wird [72]. 
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Die dem Keil gegenüberliegende Seite des Modells weist zuerst einen ca. 180 mm langen 
strömungsparallelen Vorlauf zur Ausbildung der Grenzschicht auf. An diesen Vorlauf schließt 
26 Experimentelle Mittel und numerische Verfahren 
sich die jeweils zu untersuchende Kontur der Heckklappe an. Die Länge der Klappenkontur 
beträgt 150 mm. Dies bedeutet gegenüber der Klappe des Düsen-/Heckmodells (Kapitel 3.2.2) 
eine Vergrößerung im Maßstab 3:1.  
Die Kontureinsätze zur Simulation der verschiedenen Klappenkonturen sind aus PTFE 
(Teflon) gefertigt. Dieser Werkstoff eignet sich aufgrund seiner niedrigen Wärmeleitfähigkeit 
besonders für IR-thermographische Untersuchungen. 
Zwei unterschiedliche Paare von Seitenscheiben dienen der Untersuchung des Einflusses 
einer seitlichen Ab- bzw. Einströmung im Bereich der Heckklappe. Während das erste Paar 
durch hochgezogene Wände (siehe Bild 3.6) eine solche Ab- bzw. Einströmung verhindert, 
wird diese beim zweiten Seitenscheibenpaar im Bereich der Klappenkontur ermöglicht. 
Hierdurch können Informationen über den Einfluss dreidimensionaler Effekte auf die 
Ablösung gewonnen werden. In Bild 3.7 ist die Anordnung des Modells in der Messkammer 
des H2K skizziert. Das Modell wird um 180° gedreht angeordnet, um so die optische 
Zugänglichkeit der zu untersuchenden Kontur zu gewährleisten. 
 
Bild 3.7: Anordnung des vereinfachten Klappenmodells in der Messkammer des H2K. 
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3.2.2 Düsen-/Heckmodell 
Das Düsen-/Heckmodell zur Untersuchung der Interaktion der Düsen- mit der 
Außenströmung (Bild 3.8) wurde im Rahmen des Nationalen Hyperschalltechnologie-
Programms von der damaligen MTU München in Zusammenarbeit mit dem DLR entwickelt 
und gefertigt. 
 
 
Bild 3.8: Umgearbeitetes Düsen-/Heckmodell im Schnitt (oben) und als Foto ohne vordere 
Seitenscheibe (unten). 
Es besteht aus dem Modellkern von 100 mm Breite mit einer integrierten Düsenkammer und 
einer Expansionsrampe, austauschbaren Einsätzen für die Heckklappe sowie einem Paar 
Seitenscheiben. Die Düsenströmung wird durch Ausblasung von Druckluft simuliert, welche 
dem Modell seitlich zugeführt wird. Die Seitenscheiben schließen dabei die Düsenkammer 
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des Modells ab. Weiterhin verhindern sie eine seitliche Zu- oder Abströmung der das Modell 
umströmenden Luft. Eingesetzte Lochbleche und Siebe im Inneren der Düsenkammer dienen 
der Druckreduzierung und Homogenisierung der Düsenströmung. Durch austauschbare, über 
eine T-Nut mit dem Kern verbundene Heckklappeneinsätze wird die Verstellung des engsten 
Querschnittes der realen Düse bei unterschiedlichen Flugzuständen simuliert.  
Für die Messung des statischen Druckes an der Oberfläche ist das Modell mit insgesamt 96 
Druckmessbohrungen versehen. Von diesen Bohrungen sind 45 im Mittelschnitt des Modells 
im Bereich der Heckklappe, der Düsenkammer und der Expansionsrampe angeordnet (siehe 
auch Bild 3.17). Zusammen mit weiteren Bohrungen im vorderen Bereich des Modells und in 
zwei Ebenen je 30 mm links und rechts von der Symmetrieachse versetzt, ermöglichen diese 
detaillierte Aussagen bezüglich der Druckverteilung am Modell, vor allem aber für den 
Bereich der Düse. Die an den einzelnen Bohrungen anliegenden Drücke werden über 
Leitungen den Modulen des Druckmesssystems zugeführt. Eins dieser Module ist innerhalb 
des Modells eingebettet, die weiteren sind außerhalb des Modells in der Messkammer 
angebracht. Zusätzlich zu den statischen Druckmessungen ermöglichen ein eingesetztes Pitot-
Rohr und zwei Thermoelemente die Bestimmung des Totalzustandes in der Düsenkammer. 
Windkanalmessungen an diesem Modell wurden im Hyperschallwindkanal H2K, der 
Trisonischen Messstrecke TMK des DLR Köln-Porz und dem Transschall-Kanal TWG des 
DLR in Göttingen bei verschiedenen Machzahlen durchgeführt [11, 107]. Dabei wurden auf 
der Basis gemessener Druckverteilungen Erkenntnisse über die Zusatzkräfte an der Düse 
aufgrund der Strömungsinteraktion gewonnen. Weiterhin ergaben die Untersuchungen 
Hinweise auf die Ablösung der Außenströmung an der Heckklappe, jedoch konnte die 
Ablösung aus messtechnischen Gründen nicht bzgl. ihrer Lage und Ausdehnung erfasst 
werden. 
Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden sowohl die Seitenscheiben als auch die 
Heckklappeneinsätze gegenüber der ursprünglichen Version des Modells modifiziert [50]. Die 
Seitenscheiben wurden im Bereich der Heckklappeneinsätze verkleinert, damit die gesamte 
Kontur der Heckklappe optisch zugänglich wird, bzw. der Zugang für den Strahlengang der 
Schlierenoptik möglich ist. 
Die Kontur der Heckklappeneinsätze wird auf der Basis von Voruntersuchungen zur 
Klappenkontur (siehe Kapitel 4) und von numerischen Simulationen der Umströmung des 
Düsen-/Heckmodell (siehe Kapitel 5.2) geändert. Da dabei der Bereich der Außenströmung 
der Klappe im Vordergrund des Interesses steht, wird die Anzahl der Messbohrungen für den 
statischen Druck im Klappenbereich erhöht. Weiterhin wird zusätzlich zu dem für die 
Druckmessungen verwendeten Einsatz aus Edelstahl ein weiterer Einsatz gefertigt (Bild 3.9). 
Bei diesem wird die Unterseite, d.h. die in der Außenströmung liegende Kontur,  durch einen 
Einsatzkörper aus PTFE gebildet, allerdings ohne Bohrungen für die Messung des statischen 
Drucks. Er ermöglicht so (im Gegensatz zu den früheren Untersuchungen) sowohl die 
Anwendung der IR-Thermographie als auch die der Ölfilmtechnik. 
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Bild 3.9: Heckklappeneinsätze für die Druckmessung (links) bzw. für die Öl- und IR-
Aufnahmen (rechts). 
3.2.3 Düsenmodell zur Heißgasausblasung 
Das vorhandene Düsen-/Heckmodell ist nur für die Ausblasung „kalter“ Druckluft geeignet, 
da die zwischen Modellkern und den Seitenscheiben benötigten Flachdichtungen für den 
Einsatz bei niedrigen Temperaturen ausgelegt sind. Aus diesem Grund wurde für die 
Untersuchung des Temperatureinflusses des Düsenstrahls ein neues Windkanalmodell 
konzipiert, welches sich für die Ausblasung von Druckluft bis zu einer Temperatur von 
TD = 1100 K eignet (Bild 3.10).  
Sein Modellkörper besteht aus zwei Halbschalen aus hochwarmfestem Stahl, die im Inneren 
die Düsenkammer bilden. Die Halbschalen und die Heißgas-Zuführung wurden dabei mit 
Hilfe eines speziellen, für hohe Temperaturen geeigneten Lots im Vakuum miteinander 
verlötet. Gegenüber einer Verbindung mittels Schweißverfahren bietet das aufwendigere 
Lötverfahren den Vorteil, dass ein Verzug der Modelloberflächen weitestgehend verhindert 
wird. Durch die feste Verbindung der beiden Halbschalen wird der Einsatz von Dichtungen 
überflüssig. Die Länge des Modells beträgt 430 mm, die Breite 130 mm. 
Zur Erzeugung einer ausgebildeten Grenzschicht vor der Klappe wird die Außenströmung 
über eine keilförmige Vorderkante und eine anschließende, der Anströmung parallele Fläche 
geleitet. Seitliche Begrenzungen verhindern dabei auf der Unterseite des Modells eine 
seitliche Zu- oder Abströmung. Die Geometrie der Heckklappe entspricht der im Rahmen 
dieser Arbeit verbesserten Klappe (siehe Kapitel 5.4). Der Querschnitt der Modelldüse 
entspricht dem der Düse der ELAC-Unterstufe im Maßstab 1:100. Aufgrund der durch den 
Haubenwinkel um δ = -3° gedrehten ELAC-Düse folgt somit aus einer Länge dieser Düse von 
11,1 m eine Gesamtlänge der Modell-Düse von 114 mm. 
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Bild 3.10: 3D-Zeichnung des Düsen-Heißgasmodells. 
Entlang des Mittelschnitts ist das Modell mit 13 Bohrungen zur Messung des statischen 
Drucks an der Oberfläche versehen. Davon befindet sich eine im Inneren der Düsenkammer, 
fünf verteilen sich entlang der Expansionsrampe und sieben entlang der Heckklappe (siehe 
auch Bild 3.17). Des Weiteren wird der Strömungszustand in der Düsenkammer über ein 
Pitot-Rohr sowie ein Thermoelement ermittelt. 
3.3 Eingesetzte Messtechnik 
3.3.1 Schlierenoptik 
Die zur Strömungssichtbarmachung an Windkanälen weit verbreitete Schlierentechnik beruht 
auf der Abhängigkeit des Brechungsindexes des Strömungsmediums von der Dichte. Das von 
einer punktförmigen Lichtquelle ausgehende Licht wird durch die Messkammer geleitet und 
dabei in Abhängigkeit von lokalen Dichtegradienten, die z.B. durch Verdichtungsstöße oder 
Grenzschichten hervorgerufen werden, zum dichteren Medium hin abgelenkt. Durch eine 
Schlierenblende erfolgt eine von der Ablenkung des Lichtbündels abhängige Veränderung der 
Lichtintensität der Abbildung [112]. 
Aufgrund der im Hyperschallkanal H2K vorherrschenden geringen Dichten bzw. 
Dichtegradienten wird hier eine Schlierenoptik in Koinzidenzanordnung, wie sie in Bild 3.11 
schematisch dargestellt ist, verwendet. Bei dieser Anordnung durchquert der Strahlengang die 
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Messkammer zweimal, wodurch bei leicht geminderter Bildschärfe eine höhere 
Empfindlichkeit erreicht wird.  
Zur Analyse der Schlierenbilder erfolgt eine Aufnahme mittels Video- und Fototechnik. Die 
Bilder liefern dabei eine über die Tiefe gemittelte Information des eigentlich 
dreidimensionalen Strömungsfeldes um das Modell. Aufgrund der vergleichsweise großen 
Tiefe der Modelle kann der Einfluss der Strömung an den Modellseiten aber vernachlässigt 
werden, so dass der interessierende Strömungsbereich angenähert als zweidimensional 
betrachtet werden kann. 
 
Bild 3.11: Schematischer Aufbau der Schlierenoptik in Koinzidenzanordnung [112]. 
3.3.2 Ölfilmtechnik 
Die Ölfilmtechnik dient zur Visualisierung der wandnahen Strömung. Dazu wird vor 
Versuchsbeginn eine Emulsion aus Silikonölen unterschiedlicher Viskosität, die zur besseren 
Sichtbarmachung mit gelbem Titandioxidpulver versetzt sind, auf die zu untersuchende 
Fläche aufgetragen. Während des Versuches verteilt sich das Öl in Abhängigkeit von den 
Wandschubspannungen so, dass die Stromlinienstruktur in Wandnähe hervortritt. Auf diese 
Weise lassen sich vorhandene Ablösegebiete dadurch erkennen, dass aufgrund des 
Druckanstiegs ein Einfließen des stromauf der Ablösestelle gesammeltem Öls verhindert 
wird, so dass sich nahe der aerodynamischen Ablöselinie eine Öllinie herausbildet. 
Neben Ablösungen lassen sich anhand charakteristischer Stromlinienmuster komplexe 
Strömungstopologien identifizieren. Zum Beispiel lässt das Auftreten von Linien in 
Längsrichtung unter Umständen auf die Existenz von Longitudinalwirbeln (z.B. Görtler-
Wirbel) schließen. Hierbei führt nämlich das abwechselnde Ablösen und Wiederanlegen der 
Strömung quer zur Hauptströmungsrichtung aufgrund lokaler Unterschiede der 
Schubspannung zu einem Längsstreifenmuster. 
Die Verteilung des Öls auf der Modelloberfläche wird während des Versuchs mit einer 
digitalen CCD-Kamera (Anordnung gemäß Bild 3.7) aufgezeichnet. Im Gegensatz zur 
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anschließenden Fotografie des Modells wird so garantiert, dass die Verteilung nicht durch das 
Zusammenbrechen der Windkanalströmung am Ende des Versuchs beeinflusst wird. 
3.3.3 IR-Thermographie 
Die Infrarot-Thermographie (IR-Thermographie) beruht auf der Eigenschaft eines jeden 
Körpers, bei Oberflächentemperaturen oberhalb des absoluten Nullpunktes 
elektromagnetische Strahlung im Wellenbereich von 0,7 bis 1000 µm zu emittieren. Diese 
Strahlung wird mit Hilfe eines IR-Sensors detektiert. Aus der gemessenen Strahlungsleistung 
P lässt sich mittels des Stefan-Boltzmann-Gesetzes die Wandtemperatur TW des Körpers 
bestimmen, wenn die Oberfläche A und der Emissionskoeffizient ε der Oberfläche bekannt 
sind [39].  
  mit ATP 4WB ⋅⋅σ⋅ε= 428B Km
W106686,5 ⋅⋅
• 
• 
=σ  (3.2) 
Der Emissionskoeffizient ε der Oberfläche stellt dabei das Verhältnis der tatsächlich 
abgestrahlten Leistung zu der ideal abgestrahlten Leistung eines sogenannten schwarzen 
Strahlers dar. Gegenüber anderen Temperaturmessverfahren weist die IR-Thermographie 
zwei wesentliche Vorteile auf: 
Das Verfahren arbeitet berührungsfrei, d.h. das Messobjekt wird nicht beeinflusst. 
Die Temperatur wird gleichzeitig für einen Oberflächenbereich bestimmt, nicht nur an 
einzelnen Punkten wie z.B. bei Sonden. 
Für die durchgeführten Untersuchungen wurde das Kamerasystem AVIO TVS-8000 der 
Firma NIPPON AVIONICS eingesetzt. Die Kamera ist mit einem Indium-Antimon-FPA-
Sensor (FPA: Focal Plane Array) ausgestattet, der Infrarotstrahlung im Wellenbereich von 
3 - 5 µm registriert (unterer IR-durchlässiger Bereich der Atmosphäre). Die Kühlung des 
Sensors erfolgt durch einen elektrisch betriebenen Stirling-Kühler. Die räumliche Auflösung 
des FPA-Sensors beträgt 160 (horizontal) × 120 (vertikal) Pixel.  
Die optische Auflösung des eingesetzten Objektivs (Brennweite: 50 mm) beträgt 2 mrad, d.h. 
dass bei einer Objektentfernung von ca. 1,5 m durch einen Pixel ein Bereich von 3 × 3 mm 
dargestellt wird [129]. Laut Hersteller werden Temperaturunterschiede bis zu 0,025°C 
aufgelöst [44]. Für den verwendeten Einsatzbereich wurde die Messgenauigkeit des 
Kamerasystems in früheren Untersuchungen mit Hilfe von Referenz-Wärmequellen überprüft 
[41]. 
Die Kamera ist auf der Oberseite des Windkanals H2K hinter einem strahlungsdurchlässigen 
Fenster (Transmissionsgrad > 98%) aus Calcium-Fluorid angebracht (Bild 3.7). Die 
angeschlossene Prozessoreinheit ermöglicht die digitale Speicherung von 512 Bildern bei 
einer maximalen Frequenz von 50 Hz über einen integrierten RAM-Speicher. 
Bei der Betrachtung nicht diffus strahlender Oberflächen treten vom Betrachtungswinkel 
abhängige Emissionseigenschaften auf, die bei der Temperaturbestimmung an gekrümmten 
Konturen zu berücksichtigen sind. Frühere Untersuchungen zur Winkelabhängigkeit zeigen, 
dass der relative Temperaturmessfehler bezüglich Grad Celsius bei Blickwinkeln bis zu 60° 
bei unter 1% liegt [104]. Für die thermographischen Untersuchungen der Heckklappenkontur 
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bedeutet dies, dass wesentliche Messfehler über 1% lediglich im hintersten Bereich der 
Konturen zu erwarten sind. Wie in Bild 3.12 dargestellt, erstreckt sich dieser Bereich bei der 
verbesserten Heckklappe für das Düsen-/Heckmodell (siehe Kapitel 5) über die letzten 3% der 
Kontur [138]. Die Kontur ist dabei um 180° gedreht gezeichnet, d.h. der von der 
Außenströmung umströmte Bereich zeigt nach oben. 
 
Bild 3.12: Kamerasichtwinkel im Klappenbereich der untersuchten Klappenkontur. 
Aufgrund von Alterung der Indium-Antimon-Detektoren kommt es im Laufe der Zeit zum 
Ausfall einzelner Pixel des Sensorfeldes, d.h. dass deren elektrisches Signal nicht mehr 
ausreicht, um als Temperaturinformation ausgegeben zu werden. Gemeinhin werden Ausfälle 
bis zu 5% der Detektoren bezogen auf das gesamte Kamerafeld als akzeptabel angesehen. Zur 
Korrektur solcher Pixelausfälle ermöglicht das Kamerasystem einen „Zwei-Punkt-
Temperaturausgleich“, bei dem die Temperatur an ausgefallenen Elementen gleich der des 
links daneben liegenden Pixels gesetzt wird. Von Nachteil ist hier jedoch die horizontale 
Verzerrung im Falle mehrerer nebeneinander liegender ausgefallener Pixel. 
Eine Untersuchung der eingesetzten Kamera ergab, dass der Anteil der ausgefallenen 
Detektoren bezogen auf das gesamte Kamerafeld bei unter 2% lag. Es zeigte sich aber, dass 
der zentrale Bildbereich überproportional von Ausfällen betroffen war. Daher wurde ein 
geeigneteres Korrekturverfahren für die Temperaturdaten erarbeitet, bei denen der 
Temperaturwert an den Ausfallstellen mit Hilfe eines Fourier-Filters aus den Werten der 
umliegenden Pixel bestimmt wurde [40]. Zum Vergleich zeigt Bild 3.13 das mittels der 
beiden Verfahren korrigierte Temperaturfeld eines erwärmten Bleistiftes. 
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Bild 3.13: Korrektur der IR-Temperaturdaten am Beispiel eines erwärmten Bleistiftes [40]. 
Ermittlung des konvektiven Wärmestroms 
Für die Analyse der Wärmelasten an der Kontur ist die Kenntnis des konvektiven 
Wärmestroms von größerem Interesse als die sich während des Windkanalversuchs 
einstellenden und von der Messdauer abhängigen Wandtemperaturen. Somit werden die 
konvektiven Wärmeströme aus den thermographisch gemessenen Temperaturen bestimmt. 
Diese Temperaturdaten sind aber aufgrund der immer auftretenden Hintergrundstrahlung 
einem gewissen „Rauschen“ ausgesetzt. Für eine sinnvolle Auswertung der Messwerte ist 
daher eine numerische Glättung der Temperaturverläufe notwendig. Diese Glättung erfolgt 
durch die Anwendung des in Gleichung 3.3 angegebenen ungewichteten FIR-Filters (FIR: 
Finite Impuls Response) [85], wobei der Index i für den jeweiligen Zeitpunkt der 
Temperaturmessung und der Index j für die jeweilige Messposition steht. 
 [ j,1ij,ij,1ij,i TT2T41T +− +⋅+= ] (3.3) 
In Bild 3.14 ist der Vergleich zwischen ungeglätteten und geglätteten Messwerten dargestellt. 
Als Beispiel sind hier die Temperaturverläufe an einem Punkt auf einem Windkanalmodell 
angegeben (Messpunkt auf der ersten Rampe des ELAC-Einlaufs; Ma∞ = 6; ReE = 15,6⋅106). 
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Bild 3.14: Temperaturverlauf an einem Punkt mit und ohne Glättung. 
Durch den Einsatz des Werkstoffes PTFE, welcher eine geringe Wärmeleitfähigkeit aufweist, 
lässt sich der Einfluss der Wärmeleitung parallel zur Oberfläche sehr stark reduzieren, so dass 
er in der Betrachtung der Wärmeströme vernachlässigt werden kann. Somit lässt sich eine 
eindimensionale Betrachtung der Wärmestrombilanz an jedem beliebigen Ort der 
Modelloberfläche vornehmen (Bild 3.15). 
 
Bild 3.15: Eindimensionale Bilanz der Wärmeströme an der Modelloberfläche. 
Der konvektive Wärmestrom  auf die Kontur ergibt sich als Summe aus dem durch 
Wärmeleitung in die Struktur abgeführten Wärmestrom  und dem abgestrahlten 
Wärmestrom . 
konvq&
Wq&
radq&
 radWkonvradkonvW qqqqqq &&&&&& +=⇔−=  (3.4) 
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Darin lässt sich der von der Körperoberfläche abgestrahlte Wärmestrom mit Hilfe des Stefan-
Boltzmann-Gesetzes formulieren. Unter der Voraussetzung, dass die Modelloberfläche (Index 
W) gegenüber der Messkammeroberfläche (Index U) sehr klein ist, gilt: 
 ( )4U4WBrad TTq −σ⋅ε=&  (3.5) 
Hierbei entspricht TU der Umgebungstemperatur. Der Emissionsfaktor ε wurde für die 
verwendete, mit einem speziellen schwarzen Lack lackierte Oberfläche in voran gegangenen 
Messungen zu ε ≈ 0,95 bestimmt. 
Der in die Struktur abgeleitete Wärmestrom  ergibt sich aus der Wärmeleitfähigkeit λWq& W 
des Materials an der Oberfläche und bei Kenntnis der Temperaturverteilung senkrecht zur 
Wand aus dem Fourier’schen Gesetz: 
 
y
Tq WW ∂
∂λ−=&  (3.6) 
Zur Ermittlung der Temperaturverteilung senkrecht zur Wand wird die Bilanz der Änderung 
der inneren Energie e in einem Volumenelement aufgestellt. Sie ergibt sich aus der Differenz 
der ein- und austretenden Wärmeströme [48]: 
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Hierbei bezeichnet ρW die Dichte und cW die spezifische Wärmekapazität des Materials, T∇  
bezeichnet den Gradienten der Temperatur im Material. Aus dieser Bilanz lässt sich für die 
getroffene Annahme einer eindimensionalen Wärmeleitung die eindimensionale nichtlineare 
Wärmeleitungsgleichung aufstellen: 
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Die Lösung dieser Gleichung erfolgt mittels eines expliziten Differenzenverfahrens [59]. 
Hierbei dienen die während des Experiments mit der IR-Kamera ermittelten Temperaturen als 
Randbedingungen für die Modelloberfläche. Für das Modellinnere gilt die Annahme einer 
halbunendlichen Wand, d.h. die Temperatur wird ab einer gewissen Modelltiefe als konstant 
angesehen. 
Zur Berücksichtigung der Abhängigkeit der Stoffwerte, d.h. der Dichte ρW, der spezifischen 
Wärmekapazität cW und der Wärmeleitfähigkeit λW, von der Temperatur T, werden diese 
unter Kenntnis der Stoffwerte bei Raumtemperatur linear approximiert  (siehe z.B. [155]): 
 T
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m
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3
W ⋅−⋅=ρ  (3.9) 
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Die Darstellung der Wärmelasten erfolgt letztendlich in Form der Stanton-Zahl St, die ein 
dimensionsloses Maß für den konvektiven Wärmeübergang von der Strömung auf die Kontur 
darstellt. Sie wird gebildet durch das Verhältnis des konvektiven Wärmeübergangs  zum 
Produkt aus der Dichte des Anströmungsmediums ρ
konvq&
∞, der Anströmungsgeschwindigkeit u∞, 
der spezifischen Wärmekapazität bei konstantem Druck des Strömungsmediums cp und der 
Differenz der Recovery-Temperatur TR zur Wandtemperatur TW. 
 ( )WRp
konv
TTcu
q
St −ρ= ∞∞
&
 mit 0R T9,0T ⋅=  (3.12) 
Das Verhältnis der Recovery-Temperatur TR zur Totaltemperatur der Strömung T0 hängt 
dabei vom Grenzschicht-Zustand und der Anströmgeschwindigkeit ab. Für die hier 
behandelten Untersuchungen kann es mit 0,9 abgeschätzt werden [74]. 
Ein Vorteil des vorgestellten Verfahrens ist die Möglichkeit, zeitlich veränderliche 
Wärmelasten zu erfassen. Daher ist es hier gegenüber anderen Verfahren [12] nicht mehr 
notwendig, einen plötzlichen Strömungsaufbau zur Schaffung einer sprungförmigen 
Wärmelast zu realisieren. 
3.3.4 Druckmesstechnik 
Zur Messung der statischen Drücke an der Oberfläche der Windkanalmodelle dient das 
System 8400 der Firma Pressure Systems, Incorporated. Die an den Messbohrungen 
wirkenden Drücke werden über Verbindungsleitungen auf Messmodule übertragen, wo sie 
über ein Drucksensorelement aus Silizium unter Nutzung des piezoresistiven Effekts in eine 
druckproportionale elektrische Spannung umgewandelt werden [108].  
Je nach erwartetem Druck werden unterschiedlich empfindliche Messmodule PSI™-ESP-32 
mit je 32 Messstellen eingesetzt. Die Maximaldrücke der einzelnen Module betragen 1, 5, 15 
und 100 psi (1 psi = 68,95⋅10-3 bar). Ihre jeweilige Messgenauigkeit ist in Tabelle 3.1 
angegeben. Die einzelnen Messmodule werden in der Regel innerhalb der Windkanal-
Messkammer angebracht, um kurze Leitungswege zu erreichen. Im Falle des 
Düsen-/Heckmodells wird ein Modul im Inneren des Modells eingebettet. 
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Modul Messgenauigkeit 
 [%] [10-3 psi] [10-3 bar] 
1 psi 0,20 2,0 0,14 
5 psi 0,15 7,5 0,52 
15 psi 0,15 22,5 1,55 
100 psi 0,15 150,0 10,34 
Tabelle 3.1: Messgenauigkeit der Druckmessmodule PSI™-ESP-32 [120]. 
Die gemessenen Daten werden durch das außerhalb der Messkammer liegende Scanner-
Interface und den System-Prozessor aufgenommen. Die Kalibrierung der Module geschieht 
automatisch durch die beiden PC Units des System-Prozessors. Die PC Unit 1 kalibriert dabei 
die Messmodule mit 1 und 5 psi mit einem Referenzdruck von 30 psi, die PC Unit 2 die 
Messmodule mit 15 und 100 psi mit einem Referenzdruck von 100 psi. Kalibrierung, 
Messung und Datenerfassung werden vom Steuercomputer kontrolliert (Bild 3.16). 
 
Bild 3.16: Druckmesssystem 8400 von Pressure Systems, Inc. [120]. 
Kräftebestimmung aus der Druckmessung 
Für die Bewertung der Düse ist die Ermittlung des von ihr erzeugten Schubs von zentraler 
Bedeutung. Da die Windkanalmodelle aus modelltechnischen Gründen jedoch nur schlecht 
für die Verwendung herkömmlicher Kraftmesstechnik, wie z.B. Waagen, geeignet sind, 
werden die Kräfte an der Düse über die ermittelten Verteilungen des statischen Drucks 
berechnet. Dabei wird der Anteil der Reibungskraft, die sich mit ungefähr 1% auf den Schub 
auswirkt [49], vernachlässigt. Unter Voraussetzung einer rein zweidimensionalen Strömung 
über die Düsenbreite b ergibt sich die Schubkraft mit den in Bild 3.17 gegebenen 
Integrationsgrenzen zu: 
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Dabei steht der Druck p für den Druck am jeweiligen infinitesimalen Wandabschnitt, p∞ für 
den Umgebungsdruck,  für den Normalenvektor des Wandabschnitts und ds für die 
infinitesimale Länge des Wandabschnitts. 
nr
 
Bild 3.17: Integrationsgrenzen bei der Schubermittlung mit eingezeichneten Positionen der 
Messbohrungen bei beiden untersuchten Windkanalmodellen. 
Die Integrationsgrenzen ABCD entsprechen dem Düsenbereich nach klassischer Definition. 
Für Hyperschalldüsen wird jedoch die Kraftwirkung an der von der Außenströmung 
umströmten Heckklappenkontur mit zur Düse gerechnet („Bookkeeping“, siehe Kapitel 2.2), 
so dass sich der Schub dann entlang der Integrationsgrenzen ABCD' berechnet.  
Liegt keine ausreichende Information über den Druckverlauf im konvergenten Bereich der 
Düse vor, lässt sich der Düsenschub unter Voraussetzung einer im konvergenten Bereich 
isentropen Strömung auch durch eine ausschließliche Bilanzierung des divergenten 
Düsenbereiches ermitteln (siehe z.B. [60]). Die Integrationsgrenzen verlaufen dann über den 
engsten Halsquerschnitt entlang der Kurve AB'C'D bzw. AB'C'D'. Diese Methode wurde für 
das Düsenmodell zur Heißgasausblasung verwendet, da dort lediglich eine Messbohrung zur 
Ermittlung des statischen Drucks in der Düsenkammer angeordnet ist. Auch die weitere 
Vorgehensweise bei der Schubberechnung unterscheidet sich für die beiden Modelle aufgrund 
der geringeren Anzahl an Messbohrungen am Düsenmodell für Heißgasausblasung. 
Für das Düsen-/Heckmodell wird die Düsenkontur in Längssegmente si diskretisiert, welche 
jeweils eine Messbohrung umschließen (siehe Bild 3.18). Der statische Druck wird dann für 
jedes Längssegment als konstant angesehen.  
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Bild 3.18: Diskretisierung der Düsenkontur für die Schubberechnung. 
Aufgrund des beim Düsen-/Heckmodell vertikalen Eintrittsquerschnittes wirkt der 
Eintrittsimpuls in die Düse ausschließlich in horizontale Richtung, so dass er mit Hilfe der 
Horizontalgeschwindigkeit uD der eintretenden Luft ausgedrückt werden kann. Diese wird 
zusammen mit der Dichte ρD über die für die Düsenkammer gemessenen Werte für den 
statischen Druck ps, den Totaldruck und die Temperatur bestimmt und über die Höhe h der 
Düsenkammer als konstant angesehen. Das Integral zur Schubberechnung lässt sich dann wie 
folgt als Summenformel ausdrücken: 
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Hierbei steht wiederum b für die Breite der Modelldüse, n
r
 für den jeweiligen 
Normalenvektor und si für die Länge des jeweiligen Kontursegments. Der Schubvektorwinkel 
β lässt sich mit den für die beiden Koordinatenrichtungen x und y erhaltenen 
Kraftkomponenten Fx und Fy einfach bestimmen (Vorzeichen und Koordinatenrichtungen 
gemäß Bild 2.1): 
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Das Moment des Schubs um den Koordinatenursprung M ergibt sich analog zum Schub unter 
Berücksichtigung des jeweiligen Hebelarms ir
r : 
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Für die Berechnung des Schubs am Düsenmodell für die Heißgasausblasung wäre diese 
Berechnungsmethode aufgrund der geringen Anzahl an Messbohrungen zu ungenau. Daher 
wird zur Ermittlung der Schubkraft an diesem Modell eine Ergänzung der Druckdaten 
notwendig. 
Zuerst werden Druck und Impuls im engsten Querschnitt über eindimensionale Beziehungen 
mit Hilfe des in der Düsenkammer gemessenen Totalzustands und unter der Annahme eines 
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über den engsten Querschnitt linearen Schalldurchgangs bestimmt. Weiterhin werden die 
Drücke am Ende der Expansionsrampe (Punkt A der Integrationsgrenzen) und an der Spitze 
der Heckklappe (Punkt D) aus den Messwerten der zwei jeweils vorgelagerten 
Messbohrungen an der Expansionsrampe bzw. an der Außenseite der Heckklappe linear 
extrapoliert. Eine dadurch mögliche Ungenauigkeit hat aufgrund der kleinen Drücke in diesen 
Bereichen nur eine geringe Auswirkung auf den ermittelten Düsenschub. 
Für die meisten Abschnitte wird der Druck zwischen den einzelnen Messbohrungen linear 
interpoliert. Jedoch ergibt sich sowohl auf der Expansionsrampe als auch auf der oberen 
Klappenseite ein hoher Druckgradient zwischen dem engsten Querschnitt und der stromab 
davon gelegenen Messbohrung, während ab der zweiten stromab gelegenen Messbohrung nur 
noch geringe Druckgradienten auftreten. Würde der Druck auf dem Abschnitt zwischen der 
ersten und der zweiten Messbohrung linear interpoliert, führte dies zu überhöhten Drücken 
und zu einer Überschätzung des Schubs. Daher wird der Verlauf des Drucks in diesem 
Abschnitt mittels einer Bezierkurve zweiter Ordnung (siehe Anhang A.3) approximiert. Den 
ersten und zweiten Kontrollpunkt der Bezierkurve bilden die Drücke der jeweiligen 
Messbohrungen. Der dritte Kontrollpunkt wird durch den Schnittpunkt der linearen 
Druckverläufe auf den beiden benachbarten Abschnitten gebildet.  
In Bild 3.19 ist an einem Beispiel die approximierte Verteilung des Drucks als Verhältnis des 
statischen Drucks p an der Düsenwand zum Totaldruck in der Düsenkammer p0,D dargestellt 
(Ma∞ = 6,0; ReE = 7,3⋅106; Temperatur des Düsenstrahls TD = 298 K). Der erhaltene Verlauf 
der Druckkurve spiegelt die z.B. für das Düsen-/Heckmodell ermittelten Druckverläufe 
wieder. Aufgrund der gemachten Annahmen und der begrenzten Anzahl an Messbohrungen 
sind die mittels der vorgestellten Berechnungsmethode ermittelten Schübe aber lediglich als 
Näherungen zu betrachten. Dies gilt insbesondere für das Düsenmodell zur 
Heißgasausblasung, bei der die Ergänzung der Druckdaten zu weiteren Ungenauigkeiten 
führt. Die ermittelten Schübe werden daher nur zum Vergleich untereinander heran gezogen. 
 
Bild 3.19: Gemessener Druck und approximierter Druckverlauf am Düsenmodell für 
Heißgasausblasung (Ma∞ = 6,0; ReE = 7,3⋅106; TD = 298 K). 
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3.4 Angewandte numerische Simulationsverfahren 
Zur Vorauswahl geeigneter Geometrien und zur Auslegung von Windkanalmodellen werden 
zwei verschiedene numerische CFD-Verfahren (CFD: „Computational Fluid Dynamics“) 
eingesetzt. Die Detailuntersuchungen zur Kontur der Heckklappenaußenseite (Kapitel 4.2) 
und der Vergleich verschiedener SERN-Konfigurationen für das Düsen-/Heckmodell (Kapitel 
5.2) werden mit dem FEM-Verfahren FLOW (FEM: Finite Elemente Methode) durchgeführt, 
welches am Lehr- und Forschungsgebiet `Betriebsverhalten der Strahlantriebe` der RWTH 
Aachen entwickelt wurde. In der verwendeten Version, welche die Navier-Stokes-
Gleichungen für laminare Strömungen löst (Anhang A.1), unterstützt dieser Code jedoch 
keine Turbulenzmodellierung. Obwohl diese in neueren Versionen erfolgreich implementiert 
ist, wurde aufgrund der ausführlicheren Dokumentation der kommerzielle FVM-Code 
FLUENT 5 (FVM: Finite Volumen Methode) der Firma Fluent Incorporated© für die 
Vergleichsrechnungen zu Experimenten am Düsen-/Heckmodell (Kapitel 5.3) und für die 
Rechnungen zur ELAC-Düse (Kapitel 5.4.2) eingesetzt. 
3.4.1 FEM-Verfahren FLOW 
Lösungsverfahren 
Beim FEM-Verfahren FLOW werden die Navier-Stokes-Gleichungen mit Hilfe eines 
expliziten Taylor-Galerkin-Algorithmus [23] gelöst, welcher aus einem klassischen Lax-
Wendroff-Schema entwickelt wurde [154]. Die zeitliche Diskretisierung des Lösungsvektors 
U in die Zeitschritte ∆t geschieht dabei durch eine Taylorreihenentwicklung zweiter Ordnung:  
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Der Ausdruck innerhalb der Klammer von Gleichung (3.18) kann dabei als Zwischenlösung 
2
1i
U +  zum Zeitpunkt 21i
tt +=  aufgefasst werden (Taylorreihenentwicklung der ersten 
Ordnung). Werden die zeitlichen Ableitungen nun mit Hilfe der Navier-Stokes-Gleichungen 
durch Ortsableitungen ersetzt, ergeben sich der Prädiktor- und Korrektorschritt des 
Verfahrens [97]: 
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Diese beiden Gleichungen werden nun nach der Galerkin-Methode der gewichteten Residuen 
diskretisiert. Dabei wird der Prädiktor-Schritt genutzt, um die Erhaltungsgrößen zum 
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Zeitpunkt 
2
1i
tt +=  aus den Werten in den Elementknoten zum Zeitpunkt t = ti und dem über 
die Elementränder kommenden Fluss zu berechnen. Der Prädiktorschritt entspricht also einer 
Bilanzierung der Flüsse an den drei Knoten des Elements (siehe Bild 3.20). Durch 
Anwendung von stetigen, schrittweise linearen Ansatzfunktionen erhält man den 
Korrektorschritt in Integralform (hier nicht angegeben). In ihm werden für jeden Knoten die 
elementgemittelten Flüsse bilanziert. Unter Vernachlässigung des Randintegrals entsteht so 
ein lineares Gleichungssystem in Matrizenschreibweise, mit dessen Hilfe der Lösungsvektor 
Ui+1 zum Zeitpunkt t = ti+1 berechnet werden kann. Eine detaillierte Beschreibung des 
Verfahrens findet sich z.B. in [35] und [135]. 
 
Bild 3.20: Bilanzierung beim (a) Prädiktor- und (b) Korrektorschritt. 
Zur Vermeidung numerischer Instabilitäten bei der Auflösung von Diskontinuitäten, wie z.B. 
Verdichtungsstößen, verwendet das Verfahren eine künstliche Viskosität. Sie ist gekoppelt an 
die räumlich gemittelte und normierte zweite Ableitung des Druckes, so dass ihre 
Auswirkung auf den Bereich der jeweiligen Unstetigkeitsstelle beschränkt bleibt [117]. Um 
bei höheren Machzahlen (ab ca. Ma∞ = 3) eine zu starke Verschmierung der Stöße aufgrund 
der künstlichen Viskosität zu verhindern, verfügt das Verfahren über ein mehrdimensionales 
FCT-Schema (FCT: Flux Corrected Transport). Hierbei berechnet das Verfahren in Bereichen 
starker Gradienten statt einer Lösung zweiter Ordnung eine Lösung erster Ordnung, welche 
zwar weniger genau ist, aber aufgrund hoher Diffusion nicht zu Schwingungen neigt [95, 96]. 
Zur Konvergenzbeschleunigung besteht unter anderem für stationäre Strömungen die 
Möglichkeit zur Verwendung eines lokalen Zeitschrittes. Im Fall adiabater stationärer 
Strömungen ohne innere Wärmeproduktion besteht noch die Möglichkeit zur Verwendung 
einer Enthalpiedämpfung. 
Netzgenerierung 
Die Diskretisierung des Berechnungsgebietes erfolgt auf unstrukturierten Dreiecksnetzen. 
Diese kombinieren den Vorteil einer relativ einfachen Vernetzung komplexer 
Randgeometrien mit der Möglichkeit, lokal hohe Elementdichten zu erreichen. Dadurch 
eignen sie sich besonders zur Analyse kompressibler Strömungen mit entsprechend starken 
Gradienten der Strömungsgrößen (z.B. an Stößen). Für die Auflösung von Grenzschichten in 
reibungsbehafteten Strömungen reicht eine solche Verdichtung jedoch immer noch nicht aus. 
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Daher werden für solche Strömungen im Bereich der Wände regelmäßige, strukturierte 
Unternetze mit wesentlich höherer Netzdichte verwendet. Die Außenränder dieser 
strukturierten Netzgebiete dienen dann als Gebietsrand bei der Generierung des 
unstrukturierten Bereiches. Solche Netze mit gemischtem unstrukturiertem und strukturiertem 
Bereich nennt man hybride Netze. 
Der Netzgenerator arbeitet nach der Methode der „Generalized Advancing Front“, bei der 
neue Knotenpunkte simultan mit neuen Dreieckselementen über eine von den Gebietsrändern 
ins Innere fortschreitende Front generiert werden [46]. Die Verteilung der Netzdichte wird 
durch die Vorgabe eines Hintergrundnetzes gesteuert. Zur Vermeidung zu stark deformierter 
Elemente ist eine dreistufige Netzglättung implementiert. In einem ersten Schritt werden 
hierbei zusätzliche Elementknoten derart zugefügt, dass möglichst alle Knoten von je sechs 
Elementen umgeben sind. In einem zweiten Schritt werden die einzelnen Knoten gemäß einer 
Federsystemanalogie verschoben und als drittes werden abschließend alle Knoten in den 
geometrischen Schwerpunkt der umgebenden Knoten verschoben. 
Ein besonderer Vorteil dieser Netzgenerierung ist die Möglichkeit, das Berechnungsnetz auf 
der Basis einer bereits berechneten Lösung adaptiv anzupassen [118]. Dadurch lässt sich die 
Netzdichte im Bereich hoher Gradienten der Strömungsgrößen anheben, während sie im 
Bereich niedriger Gradienten verringert wird. Somit wird die Auflösung im Bereich 
interessierender Strömungsphänomene erhöht und gleichzeitig der Berechnungsaufwand für 
weniger wichtige Bereiche verringert. Die Neugenerierung des Netzes geschieht auf der Basis 
einer Fehleranalyse der bisherigen Lösung. Als Bezugsvariable dient dabei die zweite 
Ableitung einer skalaren Strömungsgröße (z.B. Dichte oder Machzahl), das bereits 
vorhandene Netz dient als Hintergrundnetz.  
Validierung des Verfahrens für den vorliegenden Anwendungsfall 
Das Verfahren wurde für mehrere Strömungsfälle validiert. So zeigte die Simulation der 
Strömung an einem Windkanalmodell, welches von der Abteilung für Experimental- und 
Grundlagen-Aerodynamik der ONERA zur Überprüfung der Qualität von Strömungslösern 
im Hinblick auf laminare Hyperschall-Strömungen mit massiver Grenzschichtablösung 
entwickelt wurde [14], eine sehr gute Übereinstimmung mit Simulationen im Windkanal 
sowie von anderen numerischen Verfahren [15, 135]. 
Für den vorliegenden Fall wurde die Strömung am Düsen-/Heckmodell für fünf verschiedene 
Anströmbedingungen simuliert. Für diese Simulationen wurde die Verteilung des 
Druckbeiwertes cp bestimmt. Der Druckbeiwert wird dabei gebildet durch das Verhältnis der 
Druckdifferenz zwischen dem statischen Druck an der Wand p und dem statischen Druck der 
Anströmung p∞ zum Staudruck der Anströmung, welcher sich wiederum aus der Dichte ρ∞ 
und der Geschwindigkeit u∞ der Anströmung bestimmt.   
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Die ermittelten Werte an der Düse wurden mit vorhandenen experimentellen Daten [107] und 
den Ergebnissen früherer Simulationen an der TU München [31] und der RWTH Aachen 
[151] verglichen. Die Rechnungen in München erfolgten dabei mittels des Verfahrens TASC-
Flow der Firma ASC, die Rechnungen in Aachen wurden mittels des hier verwendeten 
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Verfahrens FLOW durchgeführt, allerdings bei geringeren Netzdichten. Es ergab sich eine 
gute Übereinstimmung der Druckverläufe im Bereich der Düsenströmung. Die Verläufe des 
Druckbeiwertes auf der Expansionsrampe und der Heckklappe liegen für die verschiedenen 
Simulationsverfahren annähernd deckungsgleich mit denen des Experiments. 
Lediglich im von der Außenströmung umströmten Bereich der Heckklappe, in denen im 
Experiment eine Ablösung der Grenzschicht festgestellt wurde, zeigen sich Abweichungen 
zum Experiment und der Simulationsergebnisse untereinander. Eine mögliche Ursache dieser 
Abweichung liegt in der Annahme laminarer Strömung bei den Simulationen. Wie spätere 
Experimente zeigen (siehe Kapitel 5.3), befindet sich die Grenzschicht an der Heckklappe in 
den Experimenten zumindest teilweise im transitionellen Zustand. Die auf unstrukturierten 
Netzen (FLOW) ermittelten Lösungen liegen näher an den Messwerten als die mit Hilfe eines 
blockstrukturierten Netzes (TASC-Flow) erhaltene Lösung. Weiterhin zeigt der Vergleich, 
dass durch die im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten Rechnungen wegen der jetzt höheren 
Netzdichten eine qualitativ bessere Lösung als bei den vorangegangenen Rechnungen mit 
dem FLOW-Verfahren erreicht wurde. Als Beispiel sind in Bild 3.21 die Verläufe der 
Druckbeiwerte an der Heckklappe für einen Fall mit Ma∞ = 4,5 und ReE = 75,7⋅106 
angegeben. Insgesamt bestätigen die Ergebnisse des Vergleichs, dass sich das FLOW-
Verfahren gut zur Simulation der Strömung an der Düse qualifiziert. 
 
Bild 3.21: Druckbeiwert cp an der Außenseite der Heckklappe für Experiment [107] und 
verschiedene numerische Simulationen (Ma∞ = 4,5; ReE = 75,7⋅106) [31, 151]. 
3.4.2 FVM-Verfahren FLUENT 
Der kommerzielle CFD-Code FLUENT bietet unterschiedliche Lösungsmöglichkeiten zur 
Berechnung eines Strömungsfeldes an [34]. Für die in dieser Arbeit vorgestellten 
Simulationen wurden die Erhaltungsgleichungen in der gekoppelten, impliziten Formulierung 
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gelöst. Im Gegensatz zu expliziten Verfahren, bei denen die Lösung an einer Zelle zum 
Zeitpunkt t = tn+1 aus den bekannten Lösungen zum Zeitpunkt t = tn berechnet wird, gehen 
hier noch unbekannte Lösungen der benachbarten Zellen zum Zeitpunkt t = tn+1 in die Lösung 
ein. Somit ist die simultane Lösung der Gleichungen für jeden Knotenpunkt erforderlich. 
Dieses Vorgehen bedeutet somit einen höheren Rechenaufwand als bei Verwendung eines 
expliziten Verfahrens, wie z.B. bei FLOW. Es ergibt sich aber eine höhere numerische 
Stabilität [111, 154]. 
Zur Modellierung der Turbulenz (Anhang A.2) wird hier ein in FLUENT implementiertes und 
aus dem klassischen k-ε-Modells [87] weiterentwickeltes Zweigleichungssystem eingesetzt. 
Bei diesem so genannten „realizable“-k-ε-Modell wurde die Transportgleichung für die 
turbulente Dissipation ε mit dem Ziel der besseren Berechnung der Ausbreitungsrate von 
runden Freistrahlen neu formuliert [137]. Weiterhin wird hier in der Berechnung der 
turbulenten Viskosität µt der im ursprünglichen Modell konstant gehaltene Parameter Cµ 
durch eine von Scherung, Rotation und Turbulenz abhängige Beziehung ersetzt. Hierdurch 
wird die im Standard-k-ε-Modell unter bestimmten Umständen mögliche, aber physikalisch 
nicht sinnvolle Erzeugung negativer turbulenter Schubspannungen vermieden. Weitere 
Details zum „realizable“-k-ε-Modell finden sich im Anhang A.2 und in [34] und [137]. 
Umfangreiche Validationen zu diesem Turbulenzmodell zeigen, dass das „realizable“-k-ε-
Modell dem herkömmlichen Modell gerade bei der Berechnung von Strömungen mit 
Rotation, Grenzschichten mit starken Druckgradienten, Ablösungen und Rezirkulationen 
überlegen ist [70, 137]. 
Die Diskretisierung des Strömungsfeldes erfolgte wie bei dem Verfahren FLOW auf hybriden 
Netzen mit einer unstrukturierten Verteilung der Dreieckselemente im Gebiet freier Strömung 
und einer strukturierten Verteilung in Wandnähe zur besseren Auflösung der 
Grenzschichtströmung. Da hier unter anderem Einflüsse der Turbulenz berücksichtigt wurden, 
wurde die Auflösung des Grenzschichtbereiches im Gegensatz zu den Berechnungen ohne 
Turbulenzmodell noch einmal wesentlich gesteigert. 
Ein Vergleich zwischen im Rahmen dieser Arbeit durchgeführten Experimenten und 
numerischen Simulationen ergab wie bei FLOW eine gute Übereinstimmung der 
Druckverteilungen im Bereich der Düsenströmung. Im kritischen Heckklappenaußenbereich 
ist die Wiedergabe zufrieden stellend, wobei Unterschiede vor allem im hinteren, abgelösten 
Bereich auftreten. Als Beispiel zeigt Bild 3.22 den Verlauf der Kurven für den statischen 
Druck an der Heckklappe bei einer Machzahl von Ma∞ = 6,0 und einer Reynoldszahl von 
ReE = 18,0⋅106. 
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Bild 3.22: Vergleich des statischen Drucks ps an der Außenseite der Heckklappe aus 
Experiment und FLUENT-Simulation (Ma∞ = 6,0; ReE = 18,0⋅106). 

 Kapitel 4  
Einfluss der Außenkontur der Heckklappe  
4.1 Geometrien für die Außenkontur 
Wie bereits in Kapitel 2.3 dargestellt, hat die Umströmung des in der Außenströmung 
liegenden Bereiches der Heckklappe großen Einfluss auf die Düsenströmung und die Kräfte 
an der Düse. Eine möglichst günstige aerodynamische Gestaltung der Kontur dieses 
Klappenbereiches bietet daher einen Ansatzpunkt zur Verbesserung der Düsenleistung. 
Deshalb wird die Strömung an verschiedenen geometrischen Variationen dieser Kontur 
numerisch und experimentell untersucht. Hierbei wird die Düsenströmung zunächst 
vereinfacht simuliert, um den Vergleich einer größeren Anzahl von Konturen zu ermöglichen. 
Die insgesamt 14 zu untersuchenden Konturen sind in Bild 4.1 abgebildet. Der 
Koordinatenursprung liegt jeweils im Anschlusspunkt der Klappe an die Verkleidung des 
Antriebs, bzw. im Falle des Windkanalmodells im Anschlusspunkt an die Unterseite des 
Modellkerns. 
 
Bild 4.1: Geometrien für die Heckklappe. 
Die erste in Bild 4.1 gezeigte Kontur (K 1) entspricht der Kontur der ursprünglichen 
Heckklappe des Düsen-/Heckmodells. Sie dient als Referenz. Ausgehend vom 
50 Einfluss der Außenkontur der Heckklappe 
Ursprungspunkt besteht sie aus einer Geraden als Fortsetzung der Verkleidung des Antriebs 
bzw. der Modellunterseite, einem stromab liegenden Kreisbogen, an welchem die 
Außenströmung expandiert sowie einer abschließenden Gerade bis zur Spitze der Klappe, 
welche den in der Außenströmung liegenden Klappenbereich von dem in der Düsenströmung 
liegenden Bereich trennt. 
Die 13 weiteren Konturen (K 2 bis K 13 in Bild 4.1) können in zwei Klassen eingeteilt 
werden, wobei folgende Vorstellungen zugrunde gelegt sind: Die eine Klasse umfasst solche 
Konturen, welche eine gleichmäßigere Krümmung über die gesamte Klappenlänge haben und 
damit auch zu einer gleichmäßigen Expansion der Strömung führen. Die andere Klasse 
umfasst Konturen, deren Krümmung zu Beginn nur gering ist, wodurch die Expansion an der 
Klappe und damit der Bereich niedrigerer Drücke an der Klappe weiter stromab verschoben 
wird. Hierdurch kann evtl. auch ein längeres Anliegen der Grenzschicht erreicht werden. Der 
stromab gelegene Bereich weist bei diesen Konturen eine größere Steigung auf. Hierdurch 
verringert sich die für die Richtung des Schubvektors bedeutsame vertikale Kraftkomponente, 
wobei allerdings der Widerstand ansteigt. 
Die mathematische Beschreibung der Konturen erfolgt entweder mittels elementarer 
Funktionen ähnlich der Beschreibung der Referenzkonfiguration oder aber mit Hilfe 
interpolierender kubischer Splines [13], wobei der stetige Übergang von der Verkleidung zur 
Kontur gewährleistet wird. 
Die erste veränderte Klappenkontur (K 2) verzichtet im Gegensatz zur Referenzkontur auf 
die an die Verkleidung des Antriebs bzw. die Modellunterseite anschließende Gerade und 
geht direkt in einen Kreisbogen über. Es ergeben sich so ein kleinerer Umlenkungswinkel 
der Strömung und eine geringere Steigung der an den Kreisbogen anschließenden Geraden 
als bei der Referenzkontur. 
• 
• 
• 
Die zweite Klappenkontur (K 3) besteht aus einem Kreisbogen über die gesamte Länge 
der Klappe. Somit erhält man eine geringere Krümmung des Kreisbogens und das 
Expansionsgebiet erstreckt sich über die gesamte Klappe. 
Drei weitere Klappenkonturen (K 4 bis K 6) basieren auf Wurzelfunktionen n-ter ordnung 
gemäß Gleichung (4.1). Die Bestimmungsparameter K1-4 sind in Tabelle 4.1 angegeben. 
 xKxKKK)x(y 4n 321 ⋅−⋅−−=  (4.1) 
n K1 K2 K3 K4
2 58,2644 mm 3392,6664 mm2 67,7291 mm 0,5814 
3 43,6849 mm 83367,2500 mm3 1664,2927 mm2 0,2907 
4 38,8311 mm 2273609,7820 mm4 45388,9523 mm3 0,1938 
Tabelle 4.1: Parameter zur Bestimmung der Konturvarianten K 4 bis K 6 auf der Basis 
von Wurzelfunktionen (hier für das Düsenheckmodell, lKlappe = 50,0917 mm). 
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Die so gebildeten Konturen weisen zu Beginn eine schwache Krümmung auf, während die 
Steigung gegen Ende der Klappe groß wird. 
• Die weiteren acht Klappenkonturen (K 7 bis K 14) werden mittels interpolierender 
kubischer Splinefunktionen erzeugt (siehe Anhang A.4). Die Anzahl der Stützstellen wird 
dabei auf drei begrenzt, wobei die erste und letzte Stützstelle durch die Koordinaten des 
Anfangs und des Endes der Kontur festgelegt sind. Die x-Koordinate des dritten 
Stützpunktes wird zu x = 35 mm (x/l ≈ 0,7) gesetzt, die Steigung m1 am ersten Stützpunkt 
verschwindet. Als Variationsparameter verbleiben somit die Höhe y2 des zweiten 
Stützpunktes sowie die Steigung m3 am dritten Stützpunkt. Tabelle 4.2 gibt die Parameter 
der acht für die Heckklappe des Düsen-/Heckmodells ausgewählten Konturen an. Es ist zu 
beachten, dass sich bei den gewählten Parametern für die Spline-Varianten 4 (K 10), 
6 (K 12) und 8 (K 14) jeweils zwei Wendepunkte im Konturverlauf ergeben. 
Variante Klappenbeginn 2. Stützpunkt Klappenspitze Steigungen 
 x1 [mm] y1 [mm] x2 [mm] y2 [mm] x3 [mm] y3 [mm] m1 m3
1 (K 7) 12,0 
2 (K 8) 16,0 
0,97 
3 (K 9) 10,0 
4 (K 10) 16,0 
1,97 
5 (K 11)   8,0 
6 (K 12) 14,0 
2,97 
7 (K 13)   6,0 
8 (K 14) 
0,0 0,0 35,0 
  8,0 
50,0917 29,1233 0 
3,97 
Tabelle 4.2: Parameter für die Konturen auf der Basis interpolierender kubischer Splines 
(wiederum für das Düsenheckmodell, lKlappe = 50,0917 mm). 
4.2 Numerische Simulation der Strömung an verschiedenen 
Konturen 
4.2.1 Simulationsbedingungen 
Die numerische Simulation der Strömung an der Außenseite der Heckklappe erfolgt unter der 
Annahme einer laminaren, stationären Strömung und eines thermisch und kalorisch idealen 
Gases (κ = 1,4). Das Berechnungsgebiet für die vereinfachte numerische Simulation der 
Strömung ist in Bild 4.2 dargestellt. Es wurde so gewählt, dass zum einen die Strömung des in 
der Außenströmung liegenden Bereiches möglichst gut wiedergegeben wird und dass zum 
anderen die erforderliche Zeit für die Berechnung begrenzt bleibt. Daher wurde lediglich eine 
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kurze, gerade Anlaufstrecke und die zu untersuchende Kontur als die Strömung begrenzende 
Wand definiert. Die Außenströmung entlang des Modells sowie die Düsenströmung oberhalb 
der Spitze der Klappe werden mit Hilfe von Einströmrändern simuliert. Das restliche 
Strömungsfeld wird durch einen Ausströmrand abgegrenzt.  
 
Bild 4.2: Berechnungsgebiet für die numerische Simulation der Unterseitengeometrie. 
Die Randbedingungen für den Einströmrand der Außenströmung (Anströmwinkel α, Dichte 
ρ, Druck p und Geschwindigkeit v) werden gemäß den Bedingungen der Experimente 
angepasst, die im Rahmen des Nationalen Hyperschalltechnologieprogramms durchgeführt 
wurden [107] und die auch die Basis der Validation des Verfahrens für den vorliegenden 
Anwendungsfall waren (siehe Kapitel 3.4.1). Da die Anlaufstrecke bis zur Heckklappe für das 
gewählte Berechnungsgebiet kürzer ist als am Windkanalmodell, wird dem Einströmrand eine 
vorgegebene Grenzschicht aufgeprägt. Die Grenzschichtdicke und die Randbedingungen für 
den Einströmrand der Düsenströmung werden den numerischen Simulationen zur Validation, 
welche die Umströmung des kompletten Düsen-/Heckmodells beinhalteten, entnommen. Für 
den Ausströmrand ist keine weitere Randbedingung erforderlich, solange die 
Geschwindigkeitskomponente senkrecht  zum Ausströmrand über der Schallgeschwindigkeit 
liegt, da Information in einer Überschallströmung nur stromabwärts transportiert wird. Diese 
Bedingung ist für den hinteren Ausströmrand erfüllt. Für den oberen und den unteren 
Ausströmrand wird als Randbedingung der statische Druck der Außenströmung pA 
vorgegeben. Die Randbedingungen der Simulationen für drei verschiedene Machzahlen sind 
in Tabelle 4.3 gegeben. 
Numerische Simulation der Strömung an verschiedenen Konturen 53 
Anströmung des Modells Ma∞ 1,64 2,5 6,0 
αA [°] 0,0 0,0 0,0 
ρA [kg⋅m-3] 0,845 0,611 0,033 
pA [bar] 0,474 0,258 0,012 
Außenströmung 
vA [m⋅s-1] 408,0 524,0 940,0 
αD [°] 0,0 0,0 0,0 
ρD [kg⋅m-3] 2,0 2,0 0,34 
pA [bar] 0,95 0,95 0,13 
Düsenströmung 
vD [m⋅s-1] 475,0 475,0 560,0 
Tabelle 4.3: Vorgegebene Randbedingungen. 
4.2.2 Lage der Grenzschichtablösung 
In Bild 4.3 sind zwei errechnete Machzahlverteilungen bei einer Anström-Machzahl des 
Modells von Ma∞ = 1,64 dargestellt, zum einen für die Referenzkontur (K 1) und zum 
anderen für die Kontur auf der Basis einer Wurzelfunktion 2. Grades (K 4).  
 
Bild 4.3: Machzahl-Verteilung an der Heckklappe für zwei Konturen bei Ma∞ = 1,64 
(Strömungslöser: FLOW). 
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Mit Hilfe des Vorzeichenwechsels im lokalen Reibungsbeiwertes cf , d.h. an dem Punkt, an 
dem die Wandschubspannung τW ihre Richtung wechselt, kann der Punkt der Ablösung für 
beide Konturen bestimmt werden. 
 2
W
f u
2
c
∞∞ ⋅ρ
τ⋅=  (4.2) 
Bei der zweiten Kontur (K 4) in Bild 4.3 ergibt sich aufgrund der zu Beginn nur geringen 
Umlenkung der Strömung und der damit nur geringen Expansion, eine Verschiebung des 
Ablösepunktes stromabwärts um ca. 13% der Klappenlänge. Gleichzeitig liegt der 
Ablösepunkt auch in vertikaler Richtung um 8% höher (bezogen auf die Klappenhöhe; 
y/hAb = 0,19; y/hAb,Ref = 0,11). Bemerkenswert ist, dass der Neigungswinkel χ der unteren 
gezeigten Kontur am Ablösepunkt mit χ = 24,4° deutlich geringer ist als an der 
Referenzkontur mit χRef = 30°. Dies bedeutet, dass die Außenströmung bis zu diesem Punkt 
weniger expandiert ist und somit einen höheren statischen Druck aufweist.  
In Tabelle 4.4 sind die so gefundenen Lagen der Ablösepunkte für alle untersuchten Konturen 
angegeben. Dabei ist zu beachten, dass bei einer Anström-Machzahl von Ma∞ = 6,0 die 
Ablösung teilweise schon stromauf der eigentlichen Klappe auftritt, so dass in diesem Fall 
keine Ablösepunkte angegeben werden. 
Wie erwartet ergibt sich insgesamt für die Konturen mit geringer Anfangskrümmung wie z.B. 
bei den Wurzelfunktionen (K 4 bis K 6) und den Spline-Varianten 3 (K 9), 5 (K 11), 7 (K 13) 
und 8 (K 14), eine Lage des Ablösepunktes stromabwärts im Vergleich zur Referenzkontur 
(K 1). Dabei liegt der Ablösepunkt auch in vertikaler Richtung höher an der Klappe, und der 
Umlenkwinkel der Strömung am Ablösepunkt ist meist geringer (Ausnahme: Spline-
Varianten 5 (K 11) und 7 (K 13) bei Ma∞ = 2,5). Besonders deutlich ist die Verschiebung des 
Ablösepunktes für die Wurzelfunktionen. Diese weisen auch bei den Machzahlen Ma∞ = 2,5 
und Ma∞ = 6,0 (für die Funktionen 3. und 4. Grades) eine deutlich spätere Ablösung auf. 
Bei der Machzahl Ma∞ = 6,0 hat neben den Wurzelfunktionen 3. und 4. Grades (K 5 und K 6) 
nur noch die Kontur nach Spline-Variante 6 (K 12) eine Lage des Ablösepunktes im Bereich 
der Heckklappe. Bei dieser Kontur handelt es sich um einen Sonderfall, da hier durch den 
ersten Wendepunkt und damit dem Vorzeichenwechsel in der Krümmung der Kontur (siehe 
Bild 4.1) eine Art „Rampe“ gebildet wird, an der die Außenströmung im Bereich der Klappe 
leicht verdichtet wird. Diese Rampe dient als zusätzlicher Auslöser für die 
Strömungsablösung. Es ergibt sich so insgesamt eine geringere räumliche Sensitivität des 
Ablösepunktes gegenüber der Machzahl als in den anderen Fällen. 
Für die Konturen mit einer gleichmäßigeren Krümmung (und ohne Vorzeichenwechsel der 
Krümmung) zeigt sich bezüglich der Lage des Ablösepunktes keine wesentliche 
Verbesserung im Vergleich zur Referenzkontur. Für die Klappe in Form eines Kreisbogens 
(K 3) liegt der Ablösepunkt bei Ma∞ = 1,64 nur leicht stromab, bei Ma∞ = 2,5 ist der 
Ablösepunkt hingegen stromaufwärts verschoben. Für die Variante der Referenzkontur ohne 
Anlaufstrecke im Klappenbereich (K 2), bei der die anschließende Gerade eine geringere 
Steigung aufweist, liegt der Ablösepunkt jeweils stromauf zu dem der Referenzkontur. Auch 
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ist der Neigungswinkel der Kontur an diesem Punkt größer, die Strömung also schon stärker 
expandiert. 
Ablöselage  (x/l)Ab (y/h)Ab χAb
Anström-Machzahl Ma∞ 1,64 2,5 6,0 1,64 2,5 6,0 1,64 2,5 6,0 
Referenzkontur (K 1) 0,45 0,31 - 0,11 0,02 - 12,7° 30,0° - 
Kontur mit direktem 
Kreisbogen (K 2) 0,27 0,14 - 0,14 0,03 - 16,1° 33,0° - 
Kreisbogenkontur (K 3) 0,52 0,21 - 0,22 0,03 - 10,5° 27,0° - 
Wurzelfkt. Grad 2 (K 4) 0,68 0,47 - 0,19 0,08 - 12,3° 24,4° - 
Wurzelfkt. Grad 3 (K 5) 0,74 0,55 0,23 0,17 0,08 0,01 11,6° 22,7° 3,1° 
Wurzelfkt. Grad 4 (K 6) 0,81 0,60 0,33 0,18 0,08 0,02 11,0° 25,3° 3,8° 
Spline-Variante 1 (K 7) 0,49 0,47 - 0,15 0,13 - 25,2° 27,0° - 
Spline-Variante 2 (K 8) 0,37 0,22 - 0,18 0,06 - 18,3° 27,4° - 
Spline-Variante 3 (K 9) 0,53 0,33 - 0,16 0,05 - 12,1° 25,0° - 
Spline-Variante 4 (K 10) 0,24 0,15 - 0,11 0,05 - 19,1° 25,7° - 
Spline-Variante 5 (K 11) 0,65 0,47 - 0,23 0,11 - 17,1° 25,7° - 
Spline-Variante 6 (K 12) 0,28 0,16 0,07 0,14 0,05 0,01 20,0° 27,1° 10,5°
Spline-Variante 7 (K 13) 0,77 0,37 - 0,25 0,06 - 10,7° 26,1° - 
Spline-Variante 8 (K 14) 0,80 0,25 - 0,33 0,06 - 14,3° 29,8° - 
Tabelle 4.4: Ablöselage und Umlenkungswinkel der Strömung für verschiedene Außen-
geometrien der Heckklappe („-“: Ablösung vor Klappenbeginn; Klappenlänge: 
l = 50,1 mm; Klappenhöhe: h = 29,1 mm; Strömungslöser: FLOW). 
Insgesamt deutet die Betrachtung der Ablöselagen darauf hin, dass die Konturen mit zu 
Beginn nur geringer Krümmung eher eine Verbesserung der Düseneigenschaften erwarten 
lassen. Hier wird die Ablösung der Grenzschicht sowohl stromab verschoben und gleichzeitig 
die Strömung geringer expandiert. Daher ist auch ein höherer statischer Druck der 
Außenströmung an der Klappe zu erwarten. 
4.2.3 Druckverlauf und errechnete Kräfte auf die Heckklappe 
Unterstützt wird die Aussage des vorangegangenen Kapitels durch die Betrachtung der 
Verläufe des statischen Drucks. Exemplarisch ist in Bild 4.4 der Verlauf des lokalen 
Druckbeiwertes cp bei der niedrigsten untersuchten Anström-Machzahl Ma∞ = 1,64 für fünf 
ausgesuchte Konturen dargestellt. Aufgrund der stärkeren Wirkung der Heckklappe auf die 
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Strömung bei niedrigen Machzahlen (vergleiche auch Bild 2.3) ist diese Machzahl hier von 
besonderem Interesse. 
 
Bild 4.4: Verlauf des lokalen Druckbeiwertes cp an verschiedenen Konturen für die 
Heckklappe bei Ma∞ = 1,64 (Strömungslöser: FLOW). 
Für die Kreisbogenkontur (K 3) sowie für die Variante der Referenzkontur mit direktem 
Beginn der Expansion (also ohne Anlaufstrecke im Klappenbereich, K 2) ist der lokale 
Druckbeiwert, und damit der statische Druck, im gesamten vorderen Bereich der Klappe bis 
ca. x/l = 0,6 niedriger als bei der Referenzkontur (K 1), die Kraftwirkung auf die Klappe ist in 
diesem Bereich also größer als bei der Referenzkontur. 
Einen günstigeren Verlauf der Druckbeiwerte weisen hier die Konturen mit nur geringer 
Krümmung zu Beginn der Klappe auf (K 5 und K 13). Zwar zeigt hier nach wie vor die 
Referenzkontur zu Beginn der Klappe den höchsten Druckbeiwert auf, jedoch fällt dieser ab 
ca. x/l = 0,2 stark ab. Daher haben die Konturen mit nur geringer Krümmung, die einen 
niedrigeren Druckgradienten aufweisen, in der Folge einen höheren Druck. 
Besonders gilt dies für die Konturen auf der Basis von Wurzelfunktionen. Bild 4.4 zeigt dies 
am Beispiel der Kontur auf der Basis einer Wurzelfunktion 3. Grades (K 5). Im mittleren 
Bereich der Klappe ist der Druckbeiwert für diese Kontur am größten, wodurch die Kraft auf 
die Klappe in diesem Bereich geringer ist als bei der Referenzkonfiguration. 
Dementsprechend lässt sich für diese Kontur unter Umständen auch eine insgesamt geringere 
Kraft auf die Heckklappe erwarten, mit entsprechenden Auswirkungen auf Schub und 
Schubvektorwinkel der Düse. Ab ungefähr x/l = 0,6 liegt der statische Druck für die 
verschiedenen Klappen auf einem nahezu gleichen Niveau. In der Regel ist die Grenzschicht 
hier abgelöst. 
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Eine Übersicht über die mittels des in Kapitel 3.3.4 vorgestellten Verfahrens ermittelten 
Kräfte auf die Heckklappe im Bereich der Außenströmung gibt Tabelle 4.5. Die Breite der 
Düse des Düsen-/Heckmodells beträgt dabei b = 0,1 m. Zum besseren Vergleich sind die 
Kräfte auf die Heckklappe F hier als auf die entsprechenden Kräfte der Referenzkontur FRef 
bezogene normierte Kraft Z angegeben. 
 
fReF
FZ =  (4.3) 
Für die niedrigste untersuchte Machzahl Ma∞ = 1,64 ist der Einfluss der Heckklappe auf die 
Düse am stärksten. Gerade bei dieser Machzahl zeigt Tabelle 4.5 das Potential, durch eine 
günstig gewählte Kontur den Widerstand der Heckklappe zu verringern. 
Anström-Machzahl Ma∞ 1,64 2,5 6,0 
Bezugskräfte Fx [N] Fy [N] Fx [N] Fy [N] Fx [N] Fy [N] 
Referenzkontur (K 1) 216,71 -342,93 211,51 -363,43 29,32 -50,62 
Normierte Kräfte Zx Zy Zx Zy Zx Zy
Kontur mit direktem 
Kreisbogen  (K 2) 1,020 1,089 1,027 1,032 1,013 1,004 
Kreisbogenkontur  (K 3) 0,985 1,052 0,986 1,016 0,994 1,008 
Wurzelfkt. Grad 2 (K 4) 0,970 1,002 1,002 1,052 0,966 1,000 
Wurzelfkt. Grad 3 (K 5) 0,972 0,979 1,002 1,041 0,999 1,035 
Wurzelfkt. Grad 4 (K 6) 0,980 0,964 1,003 1,037 1,001 1,031 
Spline-Variante 1 (K 7) 0,990 1,013 1,006 1,016 1,011 1,008 
Spline-Variante 2 (K 8) 0,976 1,053 1,028 1,041 1,010 1,008 
Spline-Variante 3 (K 9) 0,979 1,017 1,009 1,026 1,006 1,014 
Spline-Variante 4 (K 10) 0,966 1,060 1,111 1,105 1,020 1,021 
Spline-Variante 5 (K 11) 1,043 1,049 1,095 1,086 0,989 1,008 
Spline-Variante 6 (K 12) 0,985 1,086 0,991 1,022 1,004 1,020 
Spline-Variante 7 (K 13) 0,965 1,014 1,017 1,048 0,995 1,020 
Spline-Variante 8 (K 14) 0,953 1,051 1,039 1,072 0,982 0,997 
Tabelle 4.5: Ermittelte normierte Kräfte an verschiedenen Heckklappenkonturen 
(Strömungslöser: FLOW). 
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Die horizontale Kraftkomponente, die den Widerstand verursacht, ist bei Ma∞ = 1,64 für fast 
alle Geometrien niedriger als für die Referenzkontur. Die geringste Kraft ergibt sich für die 
Spline-Varianten 7 (K 13) und 8 (K 14), also wiederum für Konturen mit nur geringer 
Anfangskrümmung. Allerdings verursachen diese Konturen eine größere vertikale 
Kraftkomponente, welche den Schubvektorwinkel ungünstig beeinflusst. 
Bezüglich der vertikalen Kraftkomponente weisen nur die Wurzelfunktionen höherer 
Ordnung (K 5 und K 6) eine Verbesserung gegenüber der Referenzkontur auf. Dies liegt 
daran, das die Steigung dieser Konturen im hinteren Bereich sehr groß ist, und sich somit die 
dort angreifenden Druckkräfte stärker in der horizontalen Richtung auswirken, weswegen die 
Verringerung der horizontalen Kräfte auch nicht das Niveau der Verringerung bei den Spline-
Varianten 7 (K 13) und 8 (K 14) erreicht. 
Bei einer Anström-Machzahl von Ma∞ = 2,5 zeigt sich eine Verringerung der horizontal 
wirkenden Kraft, d.h. des Widerstands nur bei zwei Konturen, der Klappe in Form eines 
Kreisbogens (K 3) und der Spline-Variante 6 (K 12). Für die Konturen auf der Basis einer 
Wurzelfunktion ergeben sich keine signifikanten Änderungen gegenüber der Referenzkontur, 
während für die weiteren Konturen der Widerstand steigt. In vertikaler Richtung weist die 
Referenzkontur sogar die niedrigste Kraft auf. Diese Kraftkomponente ist allerdings im 
Bereich niedrigerer Machzahlen von wesentlich größerer Bedeutung, da dort die Drehung des 
Schubvektorwinkels eines der wesentlichen Probleme einer SERN-Düse ist (vergleiche 
Kapitel 2.2). 
Das gleiche gilt auch für die Anström-Machzahl von Ma∞ = 6,0, wo nur die Spline-Variante 8 
(K 14) eine Verringerung der vertikalen Kraftkomponente gegenüber der Referenzkontur 
aufweist. Allerdings ist bei dieser hohen Machzahl die horizontale Kraftkomponente aufgrund 
der Sensitivität des Nettoschubs gegenüber Verlusten an der Düse (Bild 2.5) wieder von 
größerem Interesse als bei Ma∞ = 2,5. Verbesserungen gegenüber der Referenzkontur ergeben 
sich hier bei Konturen mit geringer Anfangskrümmung, vor allem bei der Wurzelfunktion 2. 
Grades (K 4) sowie der Spline-Variante 8 (K 14). Geringere Verbesserungen zeigen die 
Spline-Varianten 5 (K 11) und 7 (K 13) sowie die Kreisbogenkontur (K 3). Für die 
Wurzelfunktionen höheren Grades (K 5 und K 6) ergibt sich hier keine nennenswerte 
Änderung gegenüber der Referenzkontur. 
Zusammengefasst zeigen die numerisch simulierten Strömungsfelder, die Druckverteilungen 
und die daraus resultierenden Kräfte, dass Heckklappenkonturen mit einer geringen 
Anfangskrümmung eine Verbesserung der Düseneigenschaften gegenüber der Referenzdüse 
erwarten lassen. Vor allem für die Konturen auf der Basis von Wurzelfunktionen (K 4 bis 
K 6) ergeben sich im hier interessierenden Bereich niedriger Überschallmachzahlen eine 
Verringerung sowohl der auf die Klappe wirkenden Widerstandskomponente als auch der den 
Schubvektorwinkel beeinflussenden vertikalen Kraft. Im Bereich hoher Machzahlen zeigte 
die Wurzelfunktion 2. Grades (K 4) mit 3,4% die stärkste Verringerung des Widerstands 
gegenüber der Referenzkontur. 
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4.3 Experimentelle Simulation der Strömung an verschiedenen 
Konturen 
Mit Hilfe des in Kapitel 3.2.1 vorgestellten Klappenmodells wird das Ablöseverhalten der 
Grenzschicht im Bereich der Außenströmung für sechs der im voran gegangenen Kapitel 
identifizierten Klappenkonturen experimentell untersucht. Im Vordergrund des Interesses 
stehen dabei Einflüsse, die durch die numerische Simulation nicht berücksichtigt wurden. 
Dies sind z.B. der Einfluss der Reynoldszahl und die damit verbundene Transition der 
Grenzschicht sowie die Auswirkung einer seitlichen Einströmung quer zur 
Hauptströmungsrichtung und evtl. dreidimensionale Effekte. Neben der Referenzkontur 
werden folgende Konturen untersucht: 
• 
• 
• 
Die Kreisbogenkontur (Kontur K 3 in Bild 4.1), die in den numerischen Simulationen als 
einzige der untersuchten Konturen bei allen drei Anström-Machzahlen eine Verringerung 
der horizontalen Kraft gegenüber der Referenzkontur aufwies. 
Die Kontur auf der Basis einer Wurzelfunktion 3. Grades (K 5), da sich nach den 
numerischen Simulationen für die Konturen auf der Basis von Wurzelfunktionen am 
ehesten eine Verbesserung der Düseneigenschaften erwarten lässt. 
Die drei Spline-Varianten 1 (K 7), 4 (K 10) und 6 (K 12), um ein Bild über das 
Strömungsverhalten an einem Spektrum verschiedener Konturen zu erhalten. Hier sind 
vor allem die beiden Varianten 4 und 6 von Interesse, die in ihrem Verlauf Wendepunkte 
und dazwischen eine leichte Rückkrümmung aufweisen. 
4.3.1 Versuchsbedingungen 
Das Düsen-/Heckmodell (Bild 3.8) wird bei einer Anström-Machzahl von Ma∞ = 6,0 
aufgrund des keilförmigen Vorderkörpers kurz vor der Heckklappe mit einer Machzahl von 
Ma = 5,21 umströmt. Für die Untersuchung der isolierten Heckklappe mit dem 
Klappenmodell (Bild 3.6) wird daher für eine gute Vergleichbarkeit der verschiedenen 
Windkanalexperimente die Windkanaldüse mit der nominellen Anström-Machzahl von 
Ma∞ = 5,3 verwendet. 
Zur Untersuchung des Einflusses der Reynoldszahl auf die Ablöselage wird die Strömung für 
sechs Konturen bei drei Reynoldszahlen untersucht (Tabelle 4.6). Darüber hinaus werden für 
die Kontur auf der Basis einer Wurzelfunktion 3. Grades (K 5) Experimente sowohl bei sechs 
weiteren Reynoldszahlen als auch mit einer künstlichen Turbulenz-Triggerung stromaufwärts 
der Kontur durchgeführt. 
Bei diesen Versuchen werden Seitenscheiben verwendet, welche eine seitliche Einströmung 
quer zur Hauptströmungsrichtung im Klappenbereich zulassen. Zur Abschätzung des 
Einflusses dieser seitlichen Einströmung werden bei zwei Reynoldszahlen für die 
Referenzkontur (K 1), die Kontur auf der Basis einer Wurzelfunktion 3. Grades (K 5) und die 
Spline-Variante 4 (K 10) Experimente mit einem weiteren Paar Seitenscheiben durchgeführt, 
welche eine seitliche Einströmung im Bereich der Klappe verhindern. 
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Reynoldszahl ReE [⋅106] 1,23 1,5 2,5 3,2 4,5 8,0 12,0 15,0 19,5 
Referenzkontur (K 1)  X    x   X 
Kreisbogenkontur (K 3)  x    x   x 
Wurzelfkt. Grad 3 (K 5) x X,T x x x x x x X,T 
Spline-Variante 1 (K 7)  x    x   x 
Spline-Variante 4 (K 10)  X    x   X 
Spline-Variante 6 (K 12)  x    x   x 
Legende: x Experimente mit seitlicher Einströmung im Klappenbereich 
 X Experimente mit und ohne seitliche Einströmung 
 T Experimente mit Turbulenz-Triggerung 
Tabelle 4.6: Übersicht über die Experimente mit dem Klappenmodell (alle bei Ma∞ = 5,3). 
4.3.2 Strömungsfeld am Klappenmodell 
Ein repräsentatives Bild der Strömung am Klappenmodell bietet Bild 4.5, eine während eines 
Experiments angefertigte Schlierenaufnahme. Der Querschnitt des umströmten Modells, 
versehen mit der Kreisbogenkontur (K 3), ist weiß unterlegt eingezeichnet. Die Einheits-
Reynoldszahl der Anströmung betrug ReE = 19,5⋅106. Es wurden die Seitenscheiben 
verwendet, die im Bereich der Klappenkontur eine seitliche Einströmung zulassen, so dass die 
Strömung in diesem Bereich komplett sichtbar ist. 
Die wesentlichen Merkmale der Strömung an der Heckklappe einer SERN-Düse, wie sie in  
Bild 2.4 skizziert sind, werden im Schlierenbild deutlich. Der die Ablösung an der Klappe 
induzierende Ablösestoß sowie die zur Druckanpassung zwischen der Düsenströmung und der 
Außenströmung notwendigen Stöße (äußerer und innerer Stoß) sind erkennbar. Weiterhin 
erkennt man die Expansion der Außenströmung durch eine Aufdickung der Grenzschicht im 
Klappenbereich stromauf des Ablösegebietes. 
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Bild 4.5: Umströmung des Klappenmodells im Schlierenbild (Kreisbogenkontur (K 3); 
Ma∞ = 5,3; ReE = 19,5⋅106). 
Ein weiteres Merkmal der Strömung ist die Störung, welche durch den Übergang vom 
Modellvorderkörper aus Stahl auf die PTFE-Oberfläche der Heckklappenkontur entsteht. An 
diesem Übergang entsteht aufgrund fertigungsbedingter Ungenauigkeiten eine Stufe, deren 
Höhe je nach Kontureinsatz bis zu 0,2 mm beträgt. Um auszuschließen, dass diese Stufe das 
Transitionsverhalten der Grenzschicht beeinflusst, wurde die Höhe an dieser Stelle mit der 
Höhe hStör einer Störung verglichen, bei der sich der „natürliche Ort“ der 
Grenzschichttransition xTO an einer ebenen Platte (Bild 4.6) „merklich“ stromaufwärts bewegt 
[147]. 
 
Bild 4.6: Lage des Störkörpers und des „natürlichen Orts“ der Grenzschichttransition. 
Unter Annahme einer adiabaten Wand und mit der lokalen Reynoldszahl Rex,Stör am Ort der 
Störung ergibt sich die mit hStör berechnete Reynoldszahl Reh,Stör,ad zu: 
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ad,Stör,h ReMa2
1144Re ⋅⎟⎠
⎞⎜⎝
⎛ ⋅−κ+⋅= ∞  (4.4) 
Daraus kann die mit hStör berechnete Reynoldszahl Reh,Stör,iso für die isotherme Wand 
berechnet werden: 
 ad,Stör,h
0
iso,WR
iso,Stör,h ReT
TT
81,01Re ⋅⎥⎦
⎤⎢⎣
⎡
⎟⎟⎠
⎞
⎜⎜⎝
⎛ −⋅−=  (4.5) 
Im ungünstigsten Fall, d.h. bei der höchsten Reynoldszahl ReE = 19,5⋅106, einer isothermen 
Wandtemperatur von ca. TW,iso = 300 K und der Lage des Übergangs bei xStör = 0,145 m ergibt 
sich die Höhe einer maximal tolerierbaren Stufe zu hStör = 0,54 mm. Sie übersteigt damit 
deutlich die auftretenden Stufenhöhen. Die gewählte Abschätzung ist dabei eher konservativ, 
andere Untersuchungen geben einen um den Faktor zwei bis vier höheren Wert für hStör an 
[100]. Eine „merkliche“ Beeinflussung der Lage der Grenzschichttransition durch den 
Übergang vom Modellvorderkörper auf den Einsatzkörper aus PTFE kann somit für das 
Klappenmodell ausgeschlossen werden. 
Die Strömung auf der Oberfläche des Klappenmodells zeigt Bild 4.7. Es sind die 
Ölfilmvisualisierung der Wandströmung und der mittels IR-Thermographie ermittelte 
konvektive Wärmeübergang im Klappenbereich, d.h. die Verteilung der Stantonzahl, für die 
Referenzkontur bei einer Reynoldszahl von ReE = 1,5⋅106 gegenübergestellt. Der Verlauf des 
konvektiven Wärmeübergangs entlang der Symmetrieachse ist zusätzlich dargestellt. 
Die Lage der Ablösung an der Kontur wird sowohl aus dem Ölbild anhand der gut 
erkennbaren Ablöselinie als auch aus dem IR-Bild anhand des Minimums im Wärmeübergang 
[101] bestimmt. Sowohl das hier angeführte Beispiel als auch weitere Experimente belegen, 
dass die mit den beiden Verfahren ermittelten Ablöselagen sich leicht voneinander 
unterscheiden. Die Ablösung wird in den IR-Bildern jeweils weiter stromab festgestellt. Ein 
möglicher Grund hierfür könnte die Beeinflussung der Grenzschicht durch den aufgetragenen 
Ölfilm sein. Ein Minimum des Wärmeübergangs ist bei einigen Experimenten nicht eindeutig 
zu identifizieren, da sich teilweise ein Plateau im Verlauf des Wärmeübergangs oder aber eine 
Abfolge mehrerer lokaler Minima zeigt. Hinsichtlich einer vergleichbaren Bestimmung der 
Ablöselagen werden daher in den folgenden Untersuchungen die mittels der 
Ölfilmvisualisierung ermittelten Lagen angegeben. 
In Bild 4.7 zeigt sich im vorderen Bereich der Heckklappenkontur eine Erhöhung des 
Wärmeübergangs im wandnahen Bereich. Sie beruht auf der Entstehung von Eckenwirbeln im 
Eckenbereich stromauf der Klappenkontur. Aufgrund der Verdrängungswirkung der 
Grenzschicht bilden sich sowohl an der Vorderkante des Modells als auch an der Vorderkante 
der Seitenscheibe schräge Verdichtungsstöße, die im Eckenbereich miteinander interagieren. 
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Bild 4.7: Öl- und IR-Bild des Klappenmodells mit zugehöriger Verteilung des 
Wärmeübergangs im Mittelschnitt der Außenkontur (Referenzkontur (K 1); 
Ma∞ = 5,3; ReE = 1,5⋅106). 
Entsprechende Eckenströmungen waren bereits der Gegenstand zahlreicher experimenteller 
[71, 130, 141] und numerischer [18, 19, 148] Untersuchungen. Eine ausführliche 
Beschreibung gibt [22]. Die Strömungstopologie an der Ecke ist in Bild 4.8 skizziert. Im 
Interaktionsbereich der beiden Vorderkantenstöße bilden sich sowohl ein verbindender 
Eckenstoß als auch zwei sekundäre Stöße, welche sich im Unterschallbereich der 
Grenzschicht in Kompressionswellen auffächern. Weiterhin ergeben sich aufgrund der 
unterschiedlichen Stoßintensitäten des Eckenstoßes und des Platten- bzw. Seitenwandstoßes 
Diskontinuitätsflächen im Eckenbereich. 
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Bild 4.8: Topologie einer Eckenströmung im Überschall. 
Durch die sekundären Stöße wird der Grenzschicht ein Druckgradient quer zur 
Hauptströmungsrichtung aufgeprägt. Dieser Druckgradient bewirkt eine Ablösung der 
Strömung und die Bildung von Eckenwirbeln. Diese Eckenwirbel transportieren kinetische 
Energie von der Außenströmung in die wandnahe Grenzschicht, und führen so zu einer 
Erhöhung des konvektiven Wärmeübergangs. Als Beispiel zeigt Bild 4.9 ein anderweitiges 
Ergebnis aus Untersuchungen zum konvektiven Wärmeübergang bei längsangeströmten 
Ecken unterschiedlicher Anordnungen [131]. 
 
Bild 4.9: Wärmeübergangs-Verteilung in einer längsangeströmten, senkrechten Ecke [131]. 
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Beim Klappenmodell kommt es aufgrund der geringen Höhe der Seitenscheiben nur in dem 
vorderen Bereich, in dem sich die Vorderkantenstöße schneiden, zur Bildung solcher 
Eckenwirbel. Stromab werden die Eckenwirbel nicht mit weiterer Energie versorgt und die 
Auswirkung der sekundären Stöße schwächt sich ab. Daher lässt sich in den meisten 
Ölbildern (wie auch in Bild 4.7) im Bereich der Klappenkontur keine seitliche Ablösung 
aufgrund der Eckenwirbel feststellen. Die Existenz der (stabilen) Wirbel bestätigt sich jedoch 
vor allem bei den niedrigeren untersuchten Reynoldszahlen durch die angesprochene 
Erhöhung des Wärmeübergangs im Eckenbereich. 
Eine weitergehende Analyse solcher Eckenströmungen findet sich bei den Experimenten mit 
dem Düsen-/Heckmodell (Kapitel 5.3), in dem ebenfalls die Auswirkungen von Eckenwirbeln 
auf den Wärmeübergang beobachtet werden. 
4.3.3 Ablöseverhalten der Grenzschicht an verschiedenen Heckklappengeometrien 
Einfluss seitlicher Einströmung 
Da die Strömung im Bereich der Heckklappenkontur expandiert, fände aufgrund des 
niedrigeren Druckes ein seitliches Einströmen auf die Kontur statt, falls die Strömung in 
diesem Bereich nicht durch Seitenscheiben von der Strömung an der Seite des Modells 
abgeschirmt wäre. Um den Einfluss dieser seitlichen Einströmung auf die Lage der Ablösung 
zu untersuchen, werden für drei Konturen und bei zwei Reynoldszahlen Experimente mit zwei 
unterschiedlichen Paaren Seitenscheiben, die eine seitliche Einströmung wahlweise zulassen 
oder aber verhindern, durchgeführt. 
Wird eine seitliche Einströmung zugelassen, kommt es zu einer Einschnürung der 
Hauptströmung an der Klappe. Dort, wo die Haupt- und Seitenströmung aufeinander treffen, 
kommt es aufgrund des Druckgradienten zur Ablösung der Hauptströmung. Die 
entsprechenden, von der Seite ausgehenden schrägen Ablöselinien lassen sich mittels 
Ölfilmvisualisierungen gut erkennen.  
Bild 4.10 zeigt jeweils in der oberen Hälfte der Klappenkontur das Strömungsfeld ohne 
seitliche Einströmung und in der unteren Hälfte das Strömungsfeld mit seitlicher 
Einströmung. Ein starker Einfluss auf das Strömungsfeld liegt insbesondere für die 
Heckklappenkontur entsprechend der Spline-Variante 4 (K 10) vor. Hier erfolgt gerade zu 
Beginn der Klappe eine starke Expansion, so dass die seitliche Einströmung dementsprechend 
früh einsetzt. Aufgrund der damit dem Strömungsfeld zusätzlich zugeführten kinetischen 
Energie verschiebt sich die Lage der Ablösung der Hauptströmung stromabwärts gegenüber 
einer verhinderten seitlichen Einströmung.  
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Bild 4.10: Einfluss der seitlichen Einströmung im Klappenbereich auf die Ablöselage 
(jeweils obere Bildhälfte: ohne Einströmung; untere Hälfte: mit Einströmung).  
Demgegenüber ist bei den anderen untersuchten Konturen die Verschiebung der Ablösung 
aufgrund seitlicher Einströmung vernachlässigbar. Dies liegt an der späteren (Referenzkontur, 
K 1) oder aber der zu Beginn wesentlich schwächeren Expansion der Hauptströmung (Kontur 
nach Wurzelfunktion 3. Grades, K 5), durch die der Einfluss der seitlichen Zuströmung hier 
geringer ist. Auch die Verteilung des Wärmeübergangs entlang der Symmetrieachse zeigt 
keine nennenswerten Unterschiede zwischen den Experimenten mit und ohne seitliche 
Zuströmung. Des Weiteren ist das Verhältnis von Länge zu Breite der Heckklappe sowohl für 
die reale SERN-Düse als auch für die verwendeten Düsenmodelle mit Druckluftausblasung 
wesentlich kleiner, so dass ein Einfluss der seitlichen Zuströmung dort noch geringer als am 
Modell zu erwarten ist. Wegen der optischen Zugänglichkeit für schlierenoptische 
Aufnahmen werden die weiteren Experimente zur Abhängigkeit der Ablöselage von der 
Geometrie und von der Reynoldszahl mit Seitenscheiben, die seitliche Einströmung zulassen, 
durchgeführt. Bezüglich der Ergebnisse zu den Ablöselagen an den Konturen mit früher 
Expansion (Spline-Varianten 4 und 6) ist dabei zu beachten, dass diese aufgrund der 
seitlichen Einströmung unter Umständen geringfügig stromabwärts verschoben sind. 
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Abhängigkeit der Ablöselage von der Geometrie  
Die experimentell gefundenen Ablöselagen für verschiedene Heckklappengeometrien sind in 
Tabelle 4.7 zusammengefasst. Wie auch schon in den numerischen Simulationen zur 
Strömung an der Heckklappe zeigt sich, dass die Ablöselage für alle Konturvarianten in 
vertikaler Richtung höher liegt als bei der Referenzkontur (K 1). Der Neigungswinkel der 
Kontur ist in fast allen Fällen (Ausnahme: Spline-Variante 4 (K 10) bei ReE = 1,5⋅106) 
geringer als bei der Referenzkontur, so dass die Strömung bis zum Ablösepunkt weniger 
expandiert und somit einen größeren statischen Druck aufweist. 
Ablöselage (x/l)Ab (y/h)Ab χAb
Reynoldszahl ReE [⋅106] 1,5 8,0 19,5 1,5 8,0 19,5 1,5 8,0 19,5 
Referenzkontur (K 1) 0,43 0,49 0,49 0,09 0,16 0,16 26,6° 35,2° 35,2°
Kreisbogenkontur (K 3) 0,44 0,51 0,54 0,15 0,21 0,23 22,4° 26,3° 28,0°
Wurzelfkt. Grad 3 (K 5) 0,67 0,79 0,77 0,13 0,21 0,19 17,9° 27,9° 25,6°
Spline-Variante 1 (K 7) 0,48 0,54 0,54 0,13 0,20 0,20 24,9° 32,1° 32,1°
Spline-Variante 4 (K 10) 0,27 0,36 0,36 0,13 0,22 0,22 27,1° 30,1° 30,1°
Spline-Variante 6 (K 12) 0,25 0,33 0,36 0,12 0,19 0,22 26,0° 28,6° 29,1°
Tabelle 4.7: Relative Lage der Ablösung an verschiedenen Klappengeometrien (Ma∞ = 5,3; 
Klappenlänge: l = 150,3 mm; Klappenhöhe: h = 87,4 mm). 
Selbst unter Einfluss der seitlichen Zuströmung, die bei den Spline-Varianten 4 (K 10) und 
6 (K 12) eine Verschiebung der Ablösung stromabwärts gegenüber den Fällen ohne seitliche 
Einströmung bewirkt, löst die Strömung an diesen Konturen in horizontaler Richtung deutlich 
früher ab als an der Referenzkontur (K 1). Bei der Kreisbogenkontur (K 3) und der Spline-
Variante 1 (K 7), d.h. bei Konturen mit einer gleichmäßigeren Krümmung über den 
Klappenverlauf, zeigt sich gegenüber der Referenzkontur eine geringe Verschiebung des 
Ablösepunktes stromabwärts. 
Dahingegen ergibt sich für die Wurzelfunktion 3. Grades (K 5), d.h. die Kontur mit nur 
geringer Anfangskrümmung, eine deutliche Verschiebung des Ablösepunktes stromabwärts, 
wie auch schon in den numerischen Simulationen festgestellt. Dabei ist auch der 
Neigungswinkel der Kontur am Ablösepunkt im Vergleich zu den anderen 
Geometrievarianten klein, nur in einem Fall (ReE = 8,0⋅106) weist die Kreisbogenkontur (K 3) 
einen geringeren Wert auf. 
Abhängigkeit der Ablöselage von der Reynoldszahl  
Mit einem Anstieg der Reynoldszahl von ReE = 1,5⋅106 auf ReE = 8,0⋅106 verschiebt sich die 
Lage der Ablösung bei allen untersuchten Konturen stromabwärts. Bei der niedrigeren 
Reynoldszahl ReE = 1,5⋅106 ist die Grenzschicht an der Klappe noch laminar. Aufgrund des 
dabei mit steigender Reynoldszahl sinkenden Reibungsbeiwertes cf [2] ist die kinetische 
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Energie der Grenzschicht höher und folglich liegt sie länger an der Kontur an. Eine weitere 
Erhöhung der Reynoldszahl auf ReE = 19,5⋅106 bewirkt nur eine geringe Verschiebung der 
Ablöselage, für die Wurzelfunktion 3. Grades (K 5) sogar stromaufwärts. Die Grenzschicht 
befindet sich dann am Ort der Ablösung im transitionellen bzw. turbulenten Zustand.  
Zur Klärung des Reynoldszahleinflusses auf die Kontur wird die Strömung für die 
Wurzelfunktion 3. Grades (K 5) bei insgesamt neun Reynoldszahlen untersucht. Zusätzlich 
wird bei zwei Anströmzuständen die Transition der Grenzschicht durch im vorderen Bereich 
des Windkanalmodells angebrachte Störkörper künstlich ausgelöst („getriggert“). Hierdurch 
erhöht sich die „effektive Reynoldszahl“ gegenüber der Reynoldszahl bei Versuchen ohne 
künstliche Transitionstriggerung [144]. In Bild 4.11 sind die projizierten Ablöselagen über die 
Reynoldszahl aufgetragen. Zusätzlich ist für drei Experimente die zugehörige 
Wärmelastverteilung abgebildet. 
 
Bild 4.11: Lage der Ablösung an der Kontur nach einer Wurzelfunktion 3. Grades in 
Abhängigkeit von der Reynoldszahl (Ma∞ = 5,3). 
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Im Bereich kleiner Reynoldszahlen (bis ReE = 3,2⋅106) zeigt sich mit steigender Reynoldszahl 
eine deutliche Verschiebung der Ablösung stromabwärts. Die Strömung an der Heckklappe ist 
in diesem Bereich noch überwiegend laminar, wie auch die Verteilungen des konvektiven 
Wärmeübergangs zeigen. Der konvektive Wärmeübergang bei ReE = 3,2⋅106 ist entsprechend 
theoretischen Vorhersagen für laminare Grenzschichten [123] geringer als bei der niedrigeren 
Reynoldszahl ReE = 1,5⋅106.  
Oberhalb von ReE = 3,2⋅106 wird die Ablöselage durch die Transition der Grenzschicht 
geprägt. Sie verlagert sich bis ca. ReE = 12,0⋅106 wieder leicht stromaufwärts. Bei noch 
höheren Reynoldszahlen ist die Lage der Ablösung nahezu konstant. Dies entspricht den 
Erwartungen für eine turbulente Grenzschicht, da der lokale Reibungsbeiwert dann nahezu 
unabhängig von der Reynoldszahl ist [2]. 
An den zugehörigen Verteilungen des konvektiven Wärmeübergangs erkennt man, dass 
aufgrund des bei turbulenter Grenzschichtströmung höheren Wärmeübergangs der konvektive 
Wärmeübergang von ReE = 3,2⋅106 nach ReE = 12,0⋅106 ansteigt. Ein Vergleich mit Bild 4.12, 
d.h. mit theoretischen Vorhersagen für die ebene Platte [74] zeigt allerdings, das sich die 
Strömung zu Beginn der Klappenkontur (Bezugspunkte in Bild 4.11 eingezeichnet) selbst bei 
der höchsten Reynoldszahl noch im transitionellen Zustand befindet und erst entlang der 
Klappe in den voll turbulenten Zustand übergeht.  
 
Bild 4.12: Vergleich des konvektiven Wärmeübergangs zu Beginn der Heckklappe mit 
theoretischen Werten für die flache Platte [74]. 
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Bei den Experimenten mit einer künstlichen Transition der Grenzschicht ergibt sich ungefähr 
dieselbe Ablöselage wie für die Experimente mit natürlicher Transition ab einer Reynoldszahl 
von ReE = 8,0⋅106. Für alle diese Fälle liegt sie bei x/l = 0,78 ± 0,01 (Klappenlänge 
l = 150,3 mm). Somit wird abschließend bestätigt, dass die Lage der Ablösung an der 
Heckklappe der SERN-Düse eines realen Raumflugzeuges, bei der die Grenzschicht der 
Strömung aufgrund der nochmals deutlich höheren Reynoldszahlen auf jeden Fall turbulent 
ist, von der Reynoldszahl unabhängig ist. 
 Kapitel 5  
Strömung im Düsen-/Heckbereich 
5.1 Heckklappen-Varianten für das Düsen-/Heckmodell 
Die vorangegangene Untersuchung des in der Außenströmung liegenden Bereiches der 
Heckklappe führte zu dem Ergebnis, dass Konturen mit zunächst nur geringer Krümmung, 
wie z.B. Konturen auf der Basis von Wurzelfunktionen, eine Verbesserung der 
Düseneigenschaften erwarten lassen. Das Ziel der nachfolgenden Studien ist, diese 
Verbesserungen für eine reale SERN-Düsenkonfiguration zu verifizieren. Darüber hinaus 
wird auch der Einfluss weiterer geometrischer Änderungen der Heckklappe auf die 
Düseneigenschaften untersucht. Diese sind z.B. eine Verlagerung der Klappenspitze, an der 
sich Außen- und Düsenströmung treffen, oder aber eine Veränderung der Winkellage des 
engsten Querschnitts. 
Neben der Heckklappe der Referenzdüse (Heckklappe A), also der ursprünglich im Rahmen 
des nationalen Hyperschalltechnologieprogramms untersuchten Klappe, wird die Strömung an 
der Düse für sieben weitere Varianten (Klappen B bis H) untersucht. In Bild 5.1 sind die 
Querschnitte der acht verschiedenen Konfigurationen dargestellt. Die Öffnung des engsten 
Querschnitts entspricht dabei jeweils der bei einer Flugmachzahl von Ma∞ = 4,5. 
 
Bild 5.1: Querschnitte unterschiedlicher Klappenvarianten (ausgelegt für Ma∞ = 4,5). 
Folgende Unterschiede zur Referenz-Heckklappe ergeben sich für die einzelnen Varianten: 
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• 
• 
• 
Heckklappe B: Hier wird die Spitze der Klappe gegenüber ihrer ursprünglichen Position 
um etwa ein Drittel (im Modell 10 mm) abgesenkt. Die Expansion der Düsenströmung 
wird so verstärkt. Bei niedrigen Machzahlen werden dadurch zwar aufgrund 
Überexpansion auftretende Effekte vergrößert, dafür kann aber bei hohen Machzahlen, bei 
denen die Düsenströmung meist unterexpandiert ist, die potentielle Energie der Strömung 
besser in kinetische Energie umgesetzt werden. Weiterhin wird durch die Absenkung die 
vertikale Fläche des in der Außenströmung liegenden Bereiches der Klappe sowie die 
Umlenkung der Außenströmung verringert. 
Heckklappe C: Die Kontur des in der Außenströmung liegenden Bereiches der Klappe 
wird gemäß den Ergebnissen von Kapitel 4 angepasst. Die neue Geometrie entspricht der 
in Gleichung (4.1) festgelegten Geometrie auf der Basis einer Wurzelfunktion 3. Grades 
mit den Parametern aus Tabelle 4.1. 
Heckklappen D und E: Diese beiden Klappen kombinieren eine Absenkung der 
Klappenspitze und die Änderung der Kontur im Bereich der Außenströmung. Für  
Heckklappe D wird die Spitze um etwa ein Sechstel (im Modell 5 mm) gesenkt, für 
Heckklappe E um etwa ein Drittel. Die Geometrie des Außenbereiches entspricht wieder 
einer Wurzelfunktion 3. Grades nach Gleichung (4.1), wobei hier aufgrund der 
unterschiedlichen Klappenhöhe die Parameter gemäß Tabelle 5.1 verwendet werden. 
Klappe n K1 K2 K3 K4
D 3 36,1850 mm 47378,8839 mm3 945,8430 mm2 0,2408 
E 3 28,6849 mm 23602,7299 mm3 471,1904 mm2 0,1909 
Tabelle 5.1: Parameter zur Bestimmung der Außenkonturen der Heckklappen D und E. 
• Heckklappe F: Diese Geometrie basiert auf der Heckklappe E, d.h. sie weist sowohl eine 
Absenkung der Klappenspitze um etwa ein Drittel als auch eine Veränderung der in der 
Außenströmung liegenden Kontur auf. Weiterhin wird hier durch die Änderung des in der 
Düsenströmung liegenden Bereiches der Heckklappe die Winkellage des engsten 
Düsenquerschnitts geändert. An der Referenzdüse ist der engste Querschnitt über den 
gesamten  Machzahlbereich zwischen 19° und 25° gegenüber der vertikalen geneigt. Die 
Düsenströmung wird dadurch in Richtung der Expansionsrampe von der Düsenachse 
abgelenkt. 
Für die Heckklappe F wird nun eine einfache Verstellkinematik zur Anpassung des 
engsten Querschnitts an die Machzahl konzipiert (Bild 5.2). Die untere Begrenzung des 
engsten Querschnitts bewegt sich dabei auf einer Kreisbahn um die Klappenspitze. Bei 
niedrigen Machzahlen, welche eine große Öffnungsfläche der Düse erfordern, weist der 
engste Querschnitt der Düse dann keinen Neigungswinkel zur Vertikalen auf. Bei 
größeren Machzahlen, welche eine geringere Öffnungsfläche des engsten Querschnitts 
erfordern, wächst der Neigungswinkel des engsten Querschnitts gegenüber der Vertikalen 
auf Werte bis 30° an. 
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Bild 5.2: Verstellkinematik für den engsten Düsenquerschnitts für die Heckklappe F. 
Heckklappen G und H: Auch diese Geometrien sind Variationen der Heckklappe E mit 
einer zusätzlichen Änderung der Winkellage des engsten Querschnitts. Die hier zugrunde 
gelegte Verstellkinematik basiert auf dem Verstellmechanismus der im Rahmen des 
nationalen Hyperschalltechnologieprogramms untersuchten „Technology Demonstration 
Nozzle“ [92]. Im Gegensatz zur Heckklappe F bewegt sich hier die untere Begrenzung des 
engsten Querschnitts auf einer Kreisbahn um einen Punkt im inneren, konvergenten 
Bereich der Düse (siehe Bild 5.3). Somit ist der engste Düsenquerschnitt hier bei kleinen 
Öffnungsflächen (also bei hohen Machzahlen) nicht geneigt (in Bild 5.3 durch graue 
Linien gekennzeichnet), während die Neigung mit zunehmender Öffnungsfläche zunimmt. 
Die Querschnittsneigung der Referenzdüse wird jedoch nicht erreicht. Der Unterschied 
zwischen den Klappen G und H liegt in der Lage der Klappenspitze. Bei Heckklappe G ist 
diese ortsfest und stimmt mit der Lage bei Heckklappe E überein (Bild 5.3, linke Seite). 
Dadurch verändert sich jedoch die Länge des im divergenten Teil der Düsenströmung 
liegenden Bereiches der Klappe. Für Heckklappe H wird nun diese Länge konstant 
gehalten und dafür eine horizontale Verschiebung der Klappenspitze und somit eine 
Veränderung der Klappenlänge zugelassen (Bild 5.3, rechte Seite). Die beiden Klappen 
weisen also nur bei minimaler Öffnungsfläche der Düse eine identische Geometrie auf.  
• 
 
Bild 5.3: Verstellkinematik für die Heckklappe G (links) und Heckklappe H (rechts). 
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Die hier vorgestellten Verstellkinematiken sind nur einfache Gedankenmodelle. Der reale 
Verstellmechanismus einer SERN-Düse erfordert eine komplexere und aufwendigere 
konstruktive Umsetzung. Die vorgestellten Modelle erlauben aber eine erste Analyse der 
Auswirkungen verschiedener Kinematiken auf die Aerodynamik. 
5.2 Numerische Simulation der Düsenströmung im Heckbereich 
Zum Vergleich der interagierenden Strömungsfelder von Düsen- und Außenströmung an den 
unterschiedlichen Düsenkonfigurationen werden diese numerisch simuliert (Bild 5.4). Die 
Berechnung der Strömung erfolgt für thermisch und kalorisch ideales Gas (κ = 1,4) unter 
Annahme einer stationären, ebenen Strömung mit laminaren Grenzschichten. Die gesamte 
Umgebung des Düsen-/Heckmodells wird als Berechnungsgebiet diskretisiert, so dass ein den 
Experimenten vergleichbarer Aufbau der Außenströmung gewährleistet ist. Die 
Begrenzungen des Gebietes werden in ausreichendem Abstand zum Modell gelegt um 
verfälschende Einflüsse, z.B. durch künstliche Stoßreflexionen, zu vermeiden. Bei niedrigen 
Überschall-Machzahlen, bei denen sich ein abgelöster Stoß vor dem Modell entwickelt, ist 
das Berechnungsgebiet daher erheblich größer als bei hohen Machzahlen. Die Düsenströmung 
wird über einen Einströmrand mit Unterschallbedingungen erzeugt, so dass sowohl der 
konvergente als auch der divergente Teil der Düse simuliert wird. Insgesamt umfasst das 
Berechnungsgebiet maximal 200.000 Netzelemente, wobei das Netz im Bereich der Düse 
besonders hochauflösend ist. 
 
Bild 5.4: Numerische Simulation der Düsenströmung am Düsen-/Heckmodell 
(Heckklappe E; Ma∞ = 4,5; Strömungslöser: FLOW). 
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5.2.1 Simulationsbedingungen 
Die für die Rechnungen gewählten Randbedingungen sind in Tabelle 5.2 angegeben. 
Angeführt sind zum einen das Düsendruckverhältnis Π der Düse, und zum anderen sowohl für 
die Außenströmung (Index A) als auch für die Düsenströmung (Index D) der Anstellwinkel 
zur x-Achse α, die Dichte ρ, der statische Druck p und die Strömungsgeschwindigkeit v der 
Einströmung am jeweiligen Einströmrand. Die grau unterlegten Fälle entsprechen dabei den 
Bedingungen der Experimente, die im Rahmen des nationalen Hyperschall-
technologieprogramms durchgeführt wurden. Die drei weiteren Bedingungen dienen der 
Erweiterung der Datenbasis über einen größeren Machzahlbereich. Sie werden gemäß 
theoretischen Strömungsbedingungen für entsprechende Experimente in den Windkanälen 
H2K und TMK gewählt. 
Ma∞ 1,2 1,4 1,64 1,75 2,5 4,5 6,0 7,0 
Π 11,0 14,0 14,1 15,0 31,5 50,9 506,5 921,0 
Außenströmung 
αA [°] 4,5 4,3 4,0 3,0 4,0 4,0 3,847 3,85 
ρA [kg⋅m-3] 0,509 0,483 0,800 0,751 0,520 0,442 0,028 0,028 
pA [bar] 0,340 0,299 0,419 0,372 0,189 0,071 0,006 0,006 
vA [m⋅s-1] 367,1 412,0 443,8 460,9 564,3 673,3 1000,4 1207,6 
Düsenströmung 
αD [°] 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 0,0 
ρD [kg⋅m-3] 4,259 4,756 7,314 7,166 7,557 4,534 3,356 6,289 
pD [bar] 3,637 4,062 5,675 5,389 5,725 3,505 2,835 5,407 
vD [m⋅s-1] 70,0 70,0 77,717 76,517 76,796 64,301 29,202 30,0 
Tabelle 5.2: Vorgegebene Strömungsbedingungen für die Rechnungen zur Düsenströmung. 
5.2.2 Axialer Schub und Schubbeiwert an verschiedenen Düsen 
Aus den simulierten Druckverteilungen werden die Kräfte und Momente an der Düse für die 
verschiedenen Konfigurationen mit Hilfe des in Kapitel 3.3.4 vorgestellten Verfahrens zur 
Kraftberechnung ermittelt. Die einzelnen Längssegmente mit konstantem Druck werden 
hierbei durch die jeweiligen Knotenpunkte bestimmt. Die Bilanzierung erfolgt sowohl für den 
konvergenten als auch für den divergenten Bereich der Düse und unter Berücksichtigung des 
in der Außenströmung liegenden Bereiches der Heckklappe (gemäß den in Bild 3.17 links 
eingezeichneten Bilanzgrenzen). Die Bezugsbreite des Düsen-/Heckmodells beträgt 
b = 0,1 m. Die ermittelten axialen Schubbeiwerte cFg,x, die Schubvektorwinkel β sowie die 
Momente MK um den Koordinatenursprung der Heckklappe für die einzelnen Konturen sind 
in Tabelle 5.3 angegeben. Bild 5.5 verdeutlich hierzu noch einmal die Lage des 
Koordinatenursprungs sowie die Definition des Schubvektorwinkels β und des Moments MK. 
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Bild 5.5: Definition des Koordinatenursprungs, des Schubvektorwinkels β und des 
Moments MK. 
Anströmung Ma∞ 1,2 1,4 1,64 1,75 2,5 4,5 6,0 7,0 
cFg,x 0,671 0,753 0,763 0,768 0,891 0,916 0,994 0,994 
β [°] -55,71 -41,73 -38,19 -35,37 -11,39 -7,55 -0,41 1,02 Heckklappe A 
MK [Nm] 11,43 4,59 4,11 1,66 -19,14 -11,95 -6,22 -12,78
cFg,x 0,670 0,754 0,764 0,786 0,897 0,912 0,988 0,990 
β [°] -54,52 -40,75 -36,25 -31,86 -10,71 -5,16 5,55 7,16 Heckklappe B 
MK [Nm] 15,31 8,93 9,54 5,49 -12,58 -9,15 -5,74 -11,65
cFg,x 0,672 0,752 0,776 0,782 0,895 0,917 0,982 0,975 
β [°] -53,34 -39,50 -34,78 -32,04 -10,09 -6,65 -0,51 0,09 Heckklappe C 
MK [Nm] 11,04 4,27 3,08 0,39 -19,64 -12,04 -6,16 -12,13
cFg,x 0,675 0,759 0,777 0,794 0,905 0,925 0,996 0,996 
β [°] -53,31 -39,54 -35,44 -31,71 -10,47 -6,75 1,336 2,938 Heckklappe D 
MK [Nm] 13,87 7,33 7,81 4,42 -15,23 -9,99 -5,65 -11,58
cFg,x 0,675 0,758 0,777 0,783 0,901 0,930 1,000 0,999 
β [°] -51,98 -37,78 -32,32 -30,24 -8,44 -3,08 6,37 7,31 Heckklappe E 
MK [Nm] 14,81 8,31 8,09 6,08 -13,58 -9,80 -5,90 -11,88
Tabelle 5.3, a: Axialer Schubbeiwert, Schubvektorwinkel und Moment um den Klappen-
ursprung für unterschiedliche Düsenkonfigurationen (Strömungslöser: FLOW). 
Fortsetzung nächste Seite. 
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Anströmung Ma∞ 1,2 1,4 1,64 1,75 2,5 4,5 6,0 7,0 
cFg,x 0,686 0,772 0,794 0,799 0,917 0,931 0,966 0,962 
β [°] -52,85 -38,61 -34,08 -31,88 -10,92 -5,63 5,89 6,91 Heckklappe F 
MK [Nm] 15,89 9,45 10,15 7,65 -11,44 -8,26 -5,60 -11,24
cFg,x 0,680 0,768 0,777 0,786 0,910 0,935 0,986 0,944 
β [°] -52,13 -37,89 -35,23 -32,46 -10,57 -4,08 5,30 8,42 Heckklappe G 
MK [Nm] 15,10 8,68 10,94 7,86 4,58 -9,23 -5,19 -10,79
cFg,x 0,681 0,770 0,779 0,785 0,927 0,945 0,986 0,944 
β [°] -52,12 -37,84 -35,28 -32,94 -10,55 -4,84 5,30 8,42 Heckklappe H 
MK [Nm] 15,09 8,58 10,82 7,99 -12,75 -9,20 -5,19 -10,79
Tabelle 5.3, b: Axialer Schubbeiwert, Schubvektorwinkel und Moment um den Klappen-
ursprung für unterschiedliche Düsenkonfigurationen (Strömungslöser: FLOW). 
Auswirkung der Klappenkontur auf die Düse 
Der Vergleich des berechneten axialen Schubbeiwertes und des Schubvektorwinkels zwischen 
der Referenzkonfiguration (Heckklappe A) und der Konfiguration mit angepasster Kontur des 
in der Außenströmung liegenden Bereiches der Heckklappe (Heckklappe C) ergibt, dass sich 
die Düseneigenschaften für die angepasste Kontur im niedrigen Machzahlbereich verbessern 
(Bild 5.6). Der Betrag des Schubvektorwinkels liegt für die angepasste Kontur bis Ma∞ = 1,75 
um 2° bis über 3° unter dem der Referenzkonfiguration. Bei Ma∞ = 2,5 und Ma∞ = 4,5 bleibt 
er immer noch um ca. 1° unter dem der Referenzkonfiguration. Gleichzeitig ergibt sich bei 
Ma∞ = 1,64 und Ma∞ = 1,75 eine Verbesserung des axialen Schubbeiwertes um über 1%, 
jedoch nicht bei niedrigeren Machzahlen.  
 
Bild 5.6: Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel der Düse für unterschiedliche 
Heckklappenkonturen (Klappen A und C). 
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Hier bestätigen sich die Ergebnisse der Konturuntersuchungen (Kapitel 4.2), bei denen sich 
für entsprechende Konturen sowohl eine Verringerung der horizontal wirkenden 
Widerstandskraft als auch der vertikalen Kraftkomponente ergaben. Gerade bei niedrigen 
Machzahlen hat diese Kraftwirkung auf die Heckklappe einen starken Anteil an der gesamten 
Kraftbilanz der Düse. Dies wird auch durch die Werte in Tabelle 5.4, welche den axialen 
Schubbeiwert bei Bilanzierung mit und ohne Berücksichtigung des in der Außenströmung 
liegenden Klappenbereiches einander gegenüber stellt, bestätigt. 
Ma∞ 1,2 1,4 1,64 1,75 2,5 4,5 6,0 7,0 
Kraftbilanzierung mit Berücksichtigung der Klappenaußenseite 
Heckklappe A 0,671 0,753 0,763 0,768 0,891 0,916 0,994 0,994 
Heckklappe C 0,672 0,752 0,776 0,782 0,895 0,917 0,982 0,975 
Kraftbilanzierung ohne Berücksichtigung der Klappenaußenseite 
Heckklappe A 0,851 0,891 0,885 0,884 0,936 0,949 0,994 0,992 
Heckklappe C 0,849 0,887 0,887 0,886 0,936 0,949 0,982 0,972 
Tabelle 5.4: Axialer Schubbeiwert cFg,x der Düse für die Heckklappen A und C bei 
Bilanzierung mit und ohne Berücksichtigung der Außenseite der Heckklappe. 
Bei hohen Machzahlen weist die Referenzkonfiguration einen deutlich höheren axialen 
Schubbeiwert auf. Wie der Vergleich der Werte bei Bilanzierung mit und ohne 
Berücksichtigung des in der Außenströmung liegenden Bereiches zeigt, liegt dies hier jedoch 
nicht an der direkten Kraftwirkung auf die Heckklappe. Vielmehr ergibt sich hier durch die 
veränderte Außenströmung auch eine Veränderung der Düsenströmung, so dass der Druck auf 
der Expansionsrampe im Falle der veränderten Heckklappenkontur etwas niedriger ist als bei 
der Referenzkonfiguration. 
Eine weitere Beurteilung der Auswirkung einer Änderung der Klappenkontur ermöglicht der 
Vergleich zwischen Heckklappe B und E, bei denen die Klappenspitze jeweils um etwa ein 
Drittel abgesenkt wurde (Bild 5.7). Wie bei den Heckklappen A und C ergeben sich auch hier 
für die Düse mit der veränderten Klappenkontur im niedrigen Machzahlbereich bessere Werte 
des axialen Schubbeiwertes und des Schubvektorwinkels. Weiterhin weist diese Düse auch 
bei hohen Machzahlen einen um ca. 1% höheren axialen Schubbeiwert auf. Hier wirkt sich 
gerade die Kombination der Änderung der Klappenkontur und der Absenkung der 
Klappenspitze günstig aus. 
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Bild 5.7: Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel der Düse für unterschiedliche 
Heckklappenkonturen (Klappen B und E). 
Auswirkung der Absenkung der Klappenspitze 
Durch die Absenkung der Klappenspitze alleine ergibt sich nur eine geringfügige 
Veränderung des axialen Schubbeiwertes (Bild 5.9), lediglich bei Ma∞ = 1,75 ergibt sich für 
die Düse mit Heckklappe B eine Verbesserung über 1%. Bei dieser Machzahl schneidet die 
Referenzkonfiguration jedoch auch gegenüber den anderen Varianten ungünstig ab. Ein 
Vergleich der Schubbeiwerte mit und ohne Berücksichtigung des Außenbereiches der 
Heckklappe zeigt, dass für die abgesenkte Klappenspitze größere Verluste aufgrund der 
Überexpansion der Düsenströmung bei niedrigen Machzahlen durch den geringeren 
Widerstand der Heckklappe ausgeglichen werden. Vorteile durch die Klappenabsenkung 
ergeben sich für den Schubvektorwinkel, der über dem gesamten Machzahlbereich höher liegt 
als bei der Referenzdüse. 
 
Bild 5.8: Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel der Düse bei unterschiedlichen 
Lagen der Klappenspitze für die Klappen A und B. 
Deutlicher treten die Vorteile einer Absenkung der Klappenspitze für die Düsen mit den 
Heckklappen C, D und E hervor (Bild 5.9), die jeweils unterschiedliche Höhen der 
Klappenspitze und eine gleichzeitige Anpassung der in der Außenströmung liegenden 
Klappenkontur aufweisen. Die Düsen mit einer abgesenkten Klappenspitze weisen gerade bei 
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hohen Machzahlen einen verbesserten axialen Schubbeiwert auf. Durch die stärkere 
Expansion wird hier die potentielle Energie der Düsenströmung besser in Schubkraft 
umgesetzt und die Verluste durch eine Unterexpansion der Strömung werden vermindert. 
Diese Schuberhöhung ist im untersuchten Bereich umso größer, je weiter die Klappenspitze 
abgesenkt ist. Für die Klappe mit der größeren Absenkung der Klappenspitze ergibt sich dabei 
gleichzeitig eine Erhöhung des Schubvektorwinkels. Diese beträgt im besonders 
interessierenden Bereich niedriger Machzahlen über 2°. 
 
Bild 5.9: Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel der Düse bei unterschiedlichen 
Lagen der Klappenspitze für die Klappen C, D und E. 
Um die Auswirkung der Absenkung der Klappenspitze bei gleichzeitiger Änderung der in der 
Außenströmung liegenden Klappenkontur zu verdeutlichen, sind in Bild 5.10 die 
Referenzdüse und die mit Heckklappe E ausgerüstete Düse miteinander verglichen. Die Düse 
mit der veränderten Klappe weist über den gesamten untersuchten Machzahlbereich sowohl 
einen höheren axialen Schubbeiwert als auch einen niedrigeren Betrag des 
Schubvektorwinkels auf. Die Änderung des Schubvektorwinkels erreicht dabei im niedrigen 
Machzahlbereich Werte von ca. 3,5° bis fast 6° Grad. 
 
Bild 5.10: Vergleich des axialen Schubbeiwertes und des Schubvektorwinkels für die 
Referenzdüse und für die Düse mit einer verbesserten Heckklappe (Klappe E). 
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Einfluss der Winkellage des engsten Querschnitts 
Wie Bild 5.11 zeigt, lässt sich durch die Einführung einer Verstellkinematik für den engsten 
Querschnitt gemäß Bild 5.2 der axiale Schubbeiwert gegenüber der Düse mit Heckklappe E 
im niedrigen Machzahlbereich noch weiter verbessern. Dies liegt an den geringeren 
Winkelverlusten der Düsenströmung aufgrund der geringeren Neigung des engsten 
Querschnitts. Dem Gewinn bei niedrigen Machzahlen steht allerdings ein Verlust bei hohen 
Machzahlen gegenüber, da hier aufgrund der stärkeren Querschnittsneigung die 
Winkelverluste erhöht werden. 
Weiterhin erhöht sich bei Einführung dieser Verstellkinematik der Betrag des 
Schubvektorwinkels bei niedrigen Machzahlen gegenüber der Düse mit Heckklappe E. Zwar 
erfolgt die Abströmung von der Düse hier in einem günstigeren Winkel, jedoch ergibt sich 
dadurch ein höherer Druck auf die Oberseite der Klappe bei einem gleichzeitig niedrigeren 
Druck auf der Expansionsrampe. Hierdurch wird der Schubvektor insgesamt stärker gedreht 
als bei einer mit Heckklappe E ausgestatteten Düse. Allerdings weist die mit Heckklappe F 
ausgerüstete Düse immer noch günstigere Schubvektorwinkel als die Referenzdüse auf. 
 
Bild 5.11: Veränderung des axialen Schubbeiwertes und des Schubvektorwinkels der Düse 
bei Einführung einer Verstellkinematik gemäß Bild 5.2. 
Auch die mit Verstellkinematiken gemäß Bild 5.3 ausgerüsteten Düsen weisen bei niedrigen 
Machzahlen eine geringe Verbesserung des axialen Schubbeiwertes gegenüber der Düse mit 
Heckklappe E auf, da auch sie einen weniger geneigten engsten Querschnitt haben. Bei hohen 
Machzahlen ist der axiale Schubbeiwert jedoch deutlich schlechter, obwohl der engste 
Querschnitt dann nicht mehr geneigt ist und somit die Winkelverluste verringert sind. Die 
veränderte Abströmung führt aber zu einem deutlich niedrigeren Druck auf der 
Expansionsrampe, so dass der Schub insgesamt sinkt. Eine geringe Neigung des engsten 
Querschnitts, also eine in Richtung der Expansionsrampe geneigte Abströmung, ist daher 
zumindest bei hohen Machzahlen für SERN-Düsen von Vorteil und bewirkt eine Erhöhung 
des Schubs. 
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Bild 5.12: Veränderung des axialen Schubbeiwertes und des Schubvektorwinkels der Düse 
bei Einführung einer Verstellkinematik gemäß Bild 5.3. 
Zusammenfassung der Auswirkungen der Geometrievariationen 
Die numerischen Simulationen der Düse mit verschiedenen Heckklappen bestätigen, dass die 
Veränderung der in der Außenströmung liegenden Kontur der Heckklappe zu einer 
Verbesserung der Düseneigenschaften insgesamt führen kann. Insbesondere zusammen mit 
einer gleichzeitigen Absenkung der Klappenspitze ergibt sich im gesamten untersuchten 
Machzahlbereich von Ma∞ = 1,2 bis Ma∞ = 7,0 eine Erhöhung des Schubs bei einer 
gleichzeitig geringeren Drehung des Schubvektorwinkels bei niedrigen Machzahlen. Die 
Untersuchung verschiedener Verstellmechanismen zeigt, dass sich durch eine günstige 
Neigung des engsten Querschnitts eine weitere Verbesserung des Schubs erreichen lässt, 
wobei allerdings ein Nachteil bzgl. der Richtung des Schubvektors entsteht. Die Auswahl der 
für die Mission des Hyperschallflugzeuges günstigsten Variante erfordert somit eine 
umfassende Analyse des benötigten Aufwands, z.B. zum Ausgleich der Schubvektordrehung.  
5.3 Experimentelle Simulation der Düsenströmung im 
Heckbereich 
5.3.1 Versuchsbedingungen 
Die experimentelle Untersuchung der SERN-Düsenströmung wird mit dem in Kapitel 3.2.2 
vorgestellten Düsen-/Heckmodell bei einer Machzahl von Ma∞ = 6,0 durchgeführt. Neben der 
bereits in Kapitel 4.3.3 mit dem Klappenmodell untersuchten Abhängigkeit der Ablösung im 
Außenströmungsbereich der Heckklappe von der Reynoldszahl steht hier vor allem die 
Abhängigkeit der Ablöselage vom Düsendruckverhältnis im Vordergrund. Hierzu wird die 
Strömung bei drei verschiedenen Reynoldszahlen und jeweils fünf unterschiedlichen 
Düsendruckverhältnissen untersucht. Zusätzlich wird die Strömung für das dem 
Auslegungsfall entsprechende Düsendruckverhältnis Π = 600 bei zwei weiteren 
Reynoldszahlen sowie in drei Fällen mit künstlicher Turbulenztriggerung vermessen. Tabelle 
5.5 gibt eine Übersicht über die durchgeführten Experimente. 
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  Düsendruckverhältnis Π 
  1 100 200 370 600 
2,1⋅106 X X X X X 
4,5⋅106     X 
7,0⋅106 X X X X X 
12,5⋅106     X 
Reynolds-
zahl ReE
18,0⋅106 X,T X X, T X X, T 
Legende: X Experimente ohne Turbulenztriggerung 
 T Experimente mit Turbulenz-Triggerung 
Tabelle 5.5: Versuchsbedingungen der Experimente mit dem Düsen-/Heckmodell. 
5.3.2 Das Strömungsfeld am Düsen-/Heckmodell 
Die Schlierenaufnahme in Bild 5.13 aus einem Experiment mit einer Einheits-Reynoldszahl 
von ReE = 2,1⋅106 zeigt, dass die typische Strömung einer SERN-Düse (siehe Bild 2.4) am 
Düsen-/Heckmodell wiedergegeben wird. Das sich ausbildende Stoßsystem mit äußeren und 
inneren Stößen ist gut zu erkennen. Sowohl die Scherschichten als auch das Ablösegebiet an 
der Heckklappe lassen sich identifizieren. Der Ablösestoß ist hier allerdings nur schwer 
auszumachen, da er bei dem Düsendruckverhältnis von Π = 100, welches deutlich unter dem 
Auslegungsdruckverhältnis bei Ma∞ = 6,0 liegt, nur eine geringe Stoßintensität besitzt. 
 
Bild 5.13: Schlierenaufnahme des Heckbereiches (Ma∞ = 6,0; ReE = 2,1⋅106; Π = 100). 
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Informationen über die Strömung in unmittelbarer Nähe zur Heckklappenkontur geben die 
Ölfilmvisualisierung und die ermittelte Wärmeübergangsverteilung für ein Experiment bei 
einer Einheits-Reynoldszahl von ReE = 2,1⋅106 und einem Düsendruckverhältnis von Π ≈ 600 
(Bild 5.14). Das Ölbild zeigt dabei die Existenz einer zweiten Ablöselinie (senkrechte Linien 
in der Vergrößerung) stromabwärts der eigentlichen Ablösung. Diese zweite Linie wird in 
allen Experimenten mit Düsenströmung festgestellt, lediglich ohne Druckluftausblasung ist 
sie nicht vorhanden. Eine mögliche Erklärung für die Existenz dieser zweiten Ablöselinie 
wird in Kapitel 5.3.5 in Zusammenhang mit dem Vergleich experimenteller Ergebnisse mit 
denen aus numerischen Simulationen des Strömungsfeldes geliefert. 
 
Bild 5.14: Düsen-/Heckmodell mit Ölfilm-Visualisierung und Wärmeübergangsverteilung 
im Heckklappenbereich (Ma∞ = 6,0; ReE = 2,1⋅106; Π ≈ 600). 
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Die dritte, in Hauptströmungsrichtung verlaufende Ablöselinie entsteht durch die Interaktion 
der Strömung im Eckenbereich aus Seitenscheiben und Modellvorderkörper. Im Gegensatz zu 
der in Kapitel 4.3.2 besprochenen Strömung am Klappenmodell reicht die Intensität der im 
Eckenbereich entstehenden sekundären Stöße hier aus, dass die Strömung in der Ecke quer 
zur Hauptströmungsrichtung ablöst. Die Auswirkung der Eckenströmung wird auch aus der 
IR-Aufnahme deutlich. Es sind zwei Zonen erhöhten Wärmeübergangs, so genannte „Hot 
Spots“, erkennbar. Diese deuten auf die Existenz zweier Eckenwirbel längs zur 
Hautströmungsrichtung, welche kinetische Energie aus der Außenströmung in die wandnahe 
Grenzschicht transportieren und so für Anstieg des Wärmeübergangs sorgen. 
Die in Bild 4.8 gezeigte vereinfachte Darstellung zur Topologie der Eckenströmung reicht 
dabei nicht aus, die Existenz des entstehenden zweiten Eckenwirbels zu erklären. Daher 
liefert Bild 5.15 eine detailliertere Darstellung der Topologie, wie sie durch gezielte 
Untersuchungen zur Strömung an längsangeströmten, gepfeilten Ecken bei Anströmung mit 
hohen Überschallmachzahlen (Ma∞ > 12) ermittelt wurde [102, 121]. Die 
Anströmgeschwindigkeiten der Untersuchungen übertreffen damit zwar die der in dieser 
Arbeit behandelten Strömungen, es ist jedoch zu erwarten dass die beobachteten Phänomene 
auch bei Anströmgeschwindigkeiten um Ma∞ = 6 auftreten, wenn auch in schwächerer 
Ausprägung. Untersuchungen zu Eckenströmungen bei Anströmgeschwindigkeiten von 
Ma∞ = 8,7 bzw. Ma∞ = 8,8 finden sich z.B. in [116 ,130].  
 
Bild 5.15: Topologie der Eckenströmung mit zwei Ablösegebieten [102, 121]. 
Durch den Druckgradienten in Querströmungsrichtung aufgrund des Sekundärstoßes kommt 
es zur primären Ablösung der Grenzschicht (S1). Abgelöste Stromlinien werden stromabwärts 
getragen und legen sich im Bereich der Ecke wieder an (R1). Im Gebiet zwischen Ablösung 
und Wiederanlegen bildet sich der primäre Eckenwirbel aus [67, 131]. Eingeschlossen in das 
Gebiet zwischen primärer Ablösung und Wiederanlegen wiesen gezielte Untersuchungen 
sowohl experimentell als auch in numerischen Simulationen [121, 148] die Existenz des 
gegenläufigen, sekundären Wirbels mit zugehöriger sekundärer Ablösung (S2) und 
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Wiederanlegen (R2) nach. Später wurde die Existenz dieses zweiten Eckenwirbels auch für 
die hier vorliegende Strömung in Ecken zwischen einem Keil und einer flachen Platte 
aufgezeigt [16] und durch die vorgestellte Strömungstopologie erklärt [18]. 
Da die Verdrängungsdicke δ* der Grenzschicht mit  
 
Re
von der Reynoldszahl Re abhängt [133], nimmt mit zunehmender Reynoldszahl der Winkel 
der durch die Grenzschicht erzeugten Stöße ab. Dadurch schwächt sich die Intensität der in 
der Ecke entstehenden Seku
1~*δ  (5.1) 
ndärstöße ab, so dass der Wärmeübergang aufgrund der 
Eckenwirbel verringert wird.  
Untersuchungen sind, von großem Interesse 
[126, 148]. 
Bild 5.16 belegt den Einfluss der Reynoldszahl auf die Ausbildung der Eckenströmung. 
Dargestellt ist der konvektive Wärmeübergang quer zur Hauptströmungsrichtung im Bereich 
der Heckklappe bei drei unterschiedlichen Reynoldszahlen für Ma∞ = 6,0 und Π ≈ 600. Die 
lokale Wärmelast aufgrund der Eckenwirbel nimmt mit zunehmender Reynoldszahl ab, so 
dass bei der höchsten Reynoldszahl nur noch der primäre Eckenwirbel identifiziert werden 
kann. Während solche Einflüsse der Eckenströmung für die Düsenströmung weniger 
bedeutsam sind, sind sie z.B. für das Gebiet der Hyperschalleinläufe, bei denen die 
Auswirkungen der sich zwischen den Rampenstößen und der Seitenwand bildenden 
Eckenströmung auch Gegenstand aktueller 
 
Einfluss der ReynoldszahlBild 5.16:  auf die Eckenströmung (Ma∞ = 6,0;  Π ≈ 600; 
Modellbreite b = 100 mm). 
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Eine Schlussfolgerung aus Bild 5.16 für die vorliegenden Experimente ist, dass die Strömung 
entlang der Mittellinie der Heckklappe unbeeinflusst vom Eckenströmungsfeld ist, so dass die 
Strömung dort hinsichtlich des Vergleichs mit Ergebnissen numerischer Simulationen als 
 Verschiebung bei hohen Reynoldszahlen ist gering. Dieses lässt sich auf die 
Änderung des Grenzschichtzustandes im Klappenbereich bei hohen Reynoldszahlen 
zurückführen. 
eben betrachtet werden kann. 
5.3.3 Einfluss von Reynoldszahl und Düsendruckverhältnis auf die Ablösung 
Der Einfluss der Reynoldszahl auf die Lage der Grenzschichtablösung an der Heckklappe 
wird auch für das Düsen-/Heckmodell untersucht. Die Ablöselagen sind in Bild 5.17 für 
verschiedene Düsendruckverhältnisse Π dargestellt. Für den Fall einer Anströmung des 
Modells ohne Ausblasung eines Düsenstrahls (Π = 1) ergibt sich aufgrund des hohen 
Umlenkwinkels eine fixierte Ablösung im hinteren Bereich der Klappe. Für eine relativ 
schwache Düsenströmung (Π = 100 und Π = 200) ist die Verschiebung der Ablöselage 
gering. Erst bei höheren Düsendruckverhältnissen (Π = 370 und Π = 600) macht sich, wie 
auch schon in Kapitel 4.3.3 am Klappenmodell beobachtet, insbesondere bei kleinen 
Reynoldszahlen eine Verschiebung der Ablöselage stromabwärts mit steigender Reynoldszahl 
bemerkbar. Die
 
Bild 5.17: Ablöselage an der Außenseite der Heckklappe bei unterschiedlichen Düsendruck-
verhältnissen П in Abhängigkeit von der Einheits-Reynoldszahl ReE (Ma∞ = 6,0). 
In Bild 5.18 ist die Lage der Grenzschichtablösung und der erwähnten zweiten Ablöselinie in 
Abhängigkeit vom Düsendruckverhältnis dargestellt. Gezeigt sind auch die ermittelten 
Ablöselagen bei ReE = 18,0⋅106 für den Fall einer mittels Störkörpern im vorderen Bereich 
des Windkanalmodells künstlich ausgelösten Grenzschichttransition. Gegenüber den 
Ablöselagen bei natürlicher Transition liegen diese stromabwärts verschoben. Daraus lässt 
sich zusammen mit der am Klappenmodell gemachten Beobachtung, dass die Ablöselage sich 
im Falle einer vollturbulenten Strömung nicht mehr verschiebt, schließen, dass die 
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Grenzschicht an der Heckklappe des Düsen-/Heckmodells auch bei der höchsten hier 
untersuchten Reynoldszahl noch nicht voll turbulent ist. 
 
Bild 5.18: Ablöselage an der Außenseite der Heckklappe für unterschiedliche Einheits-
Reynoldszahlen ReE in Abhängigkeit vom Düsendruckverhältnis П (Ma∞ = 6,0). 
Wie der Vergleich von Bild 4.11 mit Bild 5.17 sowie die Betrachtung von Bild 5.18 zeigt, ist 
der Einfluss der Reynoldszahl auf die Ablösung an der Klappe beim Düsen-/Heckmodell 
geringer als beim Klappenmodell. Einen größeren Einfluss hat hier das 
Düsendruckverhältnis Π. Deutlich erkennbar wandert die Lage der Haupt- und der zweiten 
Ablösung mit steigendem Düsendruckverhältnis stromaufwärts. Dies liegt an der größeren 
Druckdifferenz zwischen Düsen- und Außenströmung und der dadurch stärkeren „Blockade“ 
des Ablösedruckverhältnisses, gebildet aus dem 
statischen Druck am Ablösepunkt pAb und dem Umgebungsdruck p∞, und des 
Brennkammerdruckverhältnisses, d.h. dem Verhältnis aus Brennkammerdruck p  und 
 Schilling (1962): 
der Außenströmung. Durch diese steigt der durch den Ablösestoß zu überwindende 
Druckgradient. 
Es stellt sich nun die Frage, ob sich die zu erwartende Lage der Ablösung bei Kenntnis von 
Reynoldszahl und Düsendruckverhältnis voraussagen lässt. Vorhersagekriterien existieren 
z.B. für die Ablösung der Grenzschicht an den Innenwänden von überexpandierten, 
axialsymmetrischen Raketendüsen [37, 55]. So wurden in den sechziger Jahren folgende 
empirische Ablösekriterien mit Hilfe 
c
Umgebungsdruck, formuliert [69, 132]: 
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Die Ablösung in diesen Düsen beruht dabei auf der Einschnürung (der „Blockade“) der 
Düsenströmung durch die Außenströmung und dem Druckanstieg zur Anpassung an den 
Umgebungsdruck. Sie basiert somit auf einem ähnlichen Mechanismus wie die Ablösung an 
der Heckklappe der SERN-Düse. Es liegt daher nahe, für die Heckklappe nach einem 
ähnlichen empirischen Kriterium zu suchen. Dabei wird hier das 
Brennkammerdruckverhältnis durch das Düsendruckverhältnis Π ersetzt, so dass sich als 
irekte Umsetzung der obigd en Gleichungen ein Kriterium der Art 
3K
2
Ab K
p
p Π⋅=
∞
  (5.4) 
telung des Druckverhältnisses zwischen 
den statischen Drücken an der Ablösestelle pAb und der Umgebung p∞ lautet dann mit dem 
üsendruckverhältnis П und der Reyno
ergäbe. 
Wie bereits gezeigt, spielt die Reynoldszahl Re ebenfalls eine Rolle für die Lage der 
Ablösung. Wird die Reynoldszahl mit dem Düsendruckverhältnis verknüpft, lassen sich die 
Parameter einer geeigneten Ansatzfunktion mit den Ablösedruckverhältnissen der 
durchgeführten Experimente mittels der Methode der linearen Regression (siehe Anhang A.5) 
bestimmen. Die gewählte Ansatzfunktion zur Ermit
D ldszahl ReE: 
 4E21 ReKKp∞
 (5.5) 
Der statische Druck an der Ablösestelle p
3 KKAbp ⋅Π⋅+=
amischen Beziehungen über den Keilstoß des Modells, 
die Expansion an der Modellschulter und die Expansion an der Heckklappe bis zum 
oft®-Excel verwendet [38]. Die so ermittelten 
Parameter sowie die errechnete Summe der Fehlerquadrate und der Pearson-Korrelations-
Koeffizient sind in Tabelle 5.6 angegeben. 
Ab wird dabei aus den Anströmbedingungen durch 
Lösung der eindimensionalen gasdyn
gemessenen Ablösepunkt berechnet. 
Die Parameter K1 und K2 der Ansatzfunktion ergeben sich nach dem Verfahren der linearen 
Regression  für jede beliebige Kombination der Parameter K3 und K4 mittels der Methode der 
geringsten Fehlerquadrate. Die Parameter K3 und K4 wiederum werden so bestimmt, dass der 
empirische Pearson-Korrelations-Koeffizient rxy, der ein Maß für die Korrelation der 
Messwerte darstellt, maximal wird. Hierzu wird die nichtlineare Optimierung der Solver-
Funktion der Tabellenkalkulation Micros
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  exakte Lösung vereinfachte Lösung
K1 -0,00141 0 
K2 0,03380 0,05 
K3 1,02224 1 
Funktionsparameter 
K4 -0,31753 -1/3 
Summe der Fehlerquadrate σ2 0,00101 0,00115 
emp. Pearson-Korrelations-Koeff. rxy 0,99320 0,99009 
Tabelle 5.6: Parameter, Summe der Fehlerquadrate und empirischer Pearson-Korrelations-
Koeffizient des Ablösekriteriums. 
Mit einem Wert von rxy = 0,9932 bestätigt der ermittelte empirische Pearson-Korrelations-
Koeffizient die gute Korrelation zwischen den mit Hilfe des Ablösekriteriums theoretisch 
vorher gesagten und den experimentell ermittelten Ablösedruckverhältnissen.  
Auch wenn man das Ablösekriterium in der Form 
 3
1
E
Ab Re05,0
p
p −
∞
⋅Π⋅=  (5.6) 
vereinfacht, wird mit rxy = 0,99009 eine ausreichend gute Korrelation festgestellt. Dies ist gut 
in den Diagrammen in Bild 5.19 zu erkennen, in denen die gemessenen Werte und die 
Regressionsgeraden für das exakte sowie für das vereinfachte Ablösekriterium eingezeichnet 
sind. Das Kriterium eignet sich also, das Ablösedruckverhältnis und damit die Lage der 
Ablösung an der Heckklappe des Düsen-/Heckmodells im untersuchten Messbereich vorher 
zu sagen, wenn Reynoldszahl und Düsendruckverhältnis bekannt sind. Das gefundene 
Kriterium gilt dabei nur für die vorliegende Düsenkonfiguration, da ein Geometrieeinfluss 
unberücksichtigt bleibt. Die Vorgehensweise dient dennoch als Beispiel, um auch für andere 
Düsenkonfigurationen ähnliche Ablösekriterien zu erstellen. 
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Bild 5.19: Empirische Kriterien zur Berechnung der Ablöselage an der Heckklappe des 
Düsen-/Heckmodells. 
5.3.4 Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel am Düsen-/Heckmodell 
Die an der Oberfläche der Düsenkontur gemessenen statischen Drücke werden genutzt, um 
mit Hilfe des in Kapitel 3.3.4 beschriebenen Verfahrens die Kräfte und Momente an der Düse 
zu bestimmen (siehe auch Bild 3.17 und Bild 3.18). In Bild 5.20 ist der Kraftbeiwert für den 
Schub CF, 
 
fRe
2F Au
F2C ⋅⋅ρ
⋅=
∞∞
 (5.7) 
der die Schubkraft F dimensionslos darstellt, über das Düsendruckverhältnis aufgetragen. Als 
Bezugsfläche dient hier die projizierte Oberfläche der Expansionsrampe (ARef = 0.00965 m²). 
Wie erwartet, steigt der Schub mit wachsendem Düsendruck nahezu linear an. Ein Einfluss 
der Reynoldszahl auf den Schub ist hier nicht zu erkennen. 
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Bild 5.20: Kraftbeiwert für den Düsenschub CF in Abhängigkeit vom Düsendruckverhältnis 
(Ma∞ = 6,0). 
Der (Nick-) Momentenbeiwert CM, 
 
fRefRe
2M lAu
M2C ⋅⋅⋅ρ
⋅=
∞
 (5.8) 
welcher das Moment des Schubs um den geometrischen Ursprung der Düse (den 
Anfangspunkt der Heckklappe) dimensionslos darstellt, ist in Bild 5.21 angegeben. Der 
Hebelarm lRef = 50,0917 mm entspricht der Länge der Heckklappe. Auch der 
Momentenbeiwert ist nahezu linear vom Düsendruckverhältnis abhängig. 
 
Bild 5.21: Momentenbeiwert CM in Abhängigkeit vom Düsendruckverhältnis (Ma∞ = 6,0). 
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In Bild 5.22 sind die Werte für den Schubvektorwinkel β (oberes Diagramm) und den axialen 
Schubbeiwert cFg,x (unteres Diagramm) bei verschiedenen Reynoldszahlen über das 
Düsendruckverhältnis aufgetragen. Experimente ohne Ausblasung eines Düsenstrahls sind 
dabei ausgeklammert. Zum Vergleich sind auch ermittelte Werte aus Versuchsdaten, die im 
Rahmen des nationalen Hyperschalltechnologieprogramms durchgeführten Experimenten 
entstammen [107], angegeben (Ma∞ = 6,0; ReE = 5,9⋅106). 
 
Bild 5.22: Schubvektorwinkel β und axialer Schubbeiwert cFg,x für aktuelle und für frühere 
Untersuchungen mit der Referenzgeometrie [107] (Ma∞ = 6,0). 
Der Winkel des Schubvektors liegt für Düsendruckverhältnisse ab Π ≈ 200 in einem Bereich 
zwischen -5° und 5°. Bei geringeren Düsendruckverhältnissen ergeben sich Abweichungen 
hin zu hohen negativen Schubvektorwinkeln, wie sie für eine überexpandierte Düsenströmung 
zu erwarten sind. Diese Abweichung nimmt hier mit abnehmender Reynoldszahl zu. Zur 
Klärung dieser Reynoldszahlabhängigkeit reicht die vorhandene Datenbasis nicht aus. Hierzu 
wären weitere Experimente oder numerische Simulationen zum „Off-Design“-Verhalten der 
Düse erforderlich, welches jedoch nicht das Thema dieser Arbeit ist. 
Der axiale Schubbeiwert der Düse liegt für die meisten untersuchten Fälle über 0,95. Ein 
deutlich niedrigerer Wert ergibt sich bei einem niedrigen Düsendruckverhältnis von Π = 100  
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und einer niedrigen Reynoldszahl von ReE = 2,1⋅106. Hier treten aufgrund des ungünstigen 
Schubvektorwinkels starke Winkelverluste auf. Aufgrund unterschiedlicher 
Versuchsbedingungen lassen sich einzelne für die hier modifizierte Heckklappe ermittelte 
Werte nicht mit den Ergebnissen früherer Untersuchungen für die Referenzklappe 
vergleichen. Bildet man aber den Mittelwert über die ermittelten axialen Schubbeiwerte, 
ergibt sich für die Düsenkonfiguration mit der modifizierten Klappe mit ∅(cFg,x) = 0,9646 ein 
um etwa 0,4% besserer Wert als für die Referenzkonfiguration mit ∅(cFg,x) = 0,9604, obwohl 
für die modifizierte Klappe auch Werte bei ungünstigen niedrigen Düsendruckverhältnissen in 
den Mittelwert eingehen. Die in den numerischen Simulationen (Kapitel 5.2) ermittelte 
Verbesserung des Schubs durch die Klappenmodifikation wird somit bestätigt. 
Der aus den Experimenten ermittelte axiale Schubbeiwert ist im Vergleich zu dem aus den 
numerischen Simulationen berechneten Wert (vergl. Tabelle 5.3) etwas niedriger. Für den am 
besten vergleichbaren Fall mit ReE = 7,0⋅106 und Π = 600 beträgt die Abweichung in etwa 
2%. Mit einem Betrag von annähernd eins, welcher eine verlustfreie Düse bedeuten würde, ist 
der numerisch berechnete axiale Schubbeiwert sehr hoch. Die auftretenden Verluste scheinen 
daher in den numerischen Simulationen nicht vollständig berücksichtigt. Eine mögliche 
Ursache hierfür liegt z.B. in der Annahme laminarer Strömung, durch die Auswirkung der 
Reibung möglicherweise unterschätzt wird. 
5.3.5 Vergleich experimenteller Ergebnisse mit numerischen Simulationen 
Zusätzlich zu den in Kapitel 5.2 vorgestellten numerischen Simulationen zum Vergleich 
verschiedener Düsenkonfigurationen wird die Strömung mit den Versuchsbedingungen 
einiger ausgewählter Experimente numerisch simuliert. Bild 5.23 zeigt eine während des 
Experiments aufgenommene Schlierenaufnahme und die dazugehörende, durch eine 
numerische Simulation ermittelte Machzahlverteilung. Das Strömungsfeld wurde dabei unter 
Annahme laminarer Grenzschichten mit dem CFD-Code FLUENT berechnet. 
Die Topologien der Strömungsfelder aus Experiment und aus numerischer Simulation 
stimmen gut überein. Sowohl die äußeren und inneren Stöße als auch die Scherschichten 
werden wiedergegeben. Die Stoßlagen sind geringfügig unterschiedlich, da sich bei der 
numerischen Simulation unter Annahme laminarer Grenzschichten eine frühere Ablösung 
gegenüber der im Experiment im Bereich der Heckklappe zumindest transitionellen 
Grenzschicht ergibt. 
An der Hinterkante der Klappe und der Expansionsrampe ist die Nachexpansion der 
unterexpandierten Düsenströmung im Schlierenbild als Dichtegradient und in der 
Machzahlverteilung als Beschleunigung zu erkennen. Weiterhin zeigt die Machzahlverteilung 
gut den für die Ablösung an der Heckklappe verantwortlichen Ablösestoß (vergl. mit Skizze 
in Bild 2.4). 
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Bild 5.23: Experimentell ermittelte Schlierenaufnahme mit zugehöriger numerisch 
berechneter Machzahlverteilung (Ma∞ = 6,0; ReE = 18,0⋅106; Π ≈ 600; 
Strömunslöser: FLUENT). 
Eine detaillierte Darstellung der Ablöseblase an der Heckklappe gibt Bild 5.24 als Ergebnis 
einer numerischen Simulation unter Annahme laminarer Grenzschichten bei ReE = 18,0⋅106 
und Π = 370. Das Strömungsfeld im Ablösegebiet ist hier geprägt von drei Hauptwirbeln und 
einem stark verwirbelten Gebiet mit zahlreichen kleinen Wirbeln weiter stromaufwärts. Ein 
solches Strömungsfeld bietet eine mögliche Erklärung für die in den Ölfilmvisualisierungen 
an der Klappe des Düsen-/Heckmodells beobachteten zwei Ablöselinien. 
Die erste Linie entsteht am Punkt der primären Grenzschicht-Ablösung. Hier sammelt sich 
das aufgrund der Schubspannung an der Wand stromabwärts transportierte Öl. Die zweite 
Linie entsteht an dem Punkt, an dem der größte, entgegen dem Uhrzeigersinn rotierende 
Hauptwirbel der Ablöseblase, von der Klappe ablöst. Durch diesen Wirbel wird Öl über einen 
gewissen Bereich der Klappe entgegen der Hauptströmungsrichtung bis zum zweiten 
Ablösepunkt transportiert. 
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Bild 5.24: Numerisch simulierte Machzahlverteilung an der Heckklappe bei Annahme einer 
laminaren Grenzschicht (Ma∞ = 6,0; ReE = 18,0⋅106; Π ≈ 370; Strömungslöser: 
FLUENT). 
Allerdings liegt die unter der Annahme einer laminaren Grenzschicht aus den Simulationen 
berechnete Ablöselage deutlich weiter stromaufwärts als die experimentell ermittelten Werte. 
Unter der Annahme einer turbulenten Grenzschicht stellt sich eine bessere Übereinstimmung 
der Ablöselagen ein, wie in Bild 5.25 für ReE = 18,0⋅106 und Π = 600 dargestellt ist. Die 
Topologie der abgelösten Strömung bietet dann allerdings keine Erklärung für die Existenz 
der zweiten Ablöselinie, da die Ablöseblase hier aus zwei großen, gegensinnig rotierenden 
Wirbeln besteht. 
Weder unter Annahme einer laminaren Grenzschicht noch unter der Annahme einer 
turbulenten Grenzschicht gibt die numerische Simulation den wirklichen Grenzschichtzustand 
an der Heckklappe wieder. Am Modell liegt nämlich zunächst eine laminare 
Grenzschichtströmung vor, die sich dann im Bereich der Heckklappe im Zustand der 
Transition oder der Turbulenz befindet. Weiterhin erfordert gerade die Berechnung einer 
turbulenten Grenzschicht eine sehr feine räumliche Diskretisierung, so dass trotz der 
gewählten hohen Anzahl an Netzknoten im Bereich der Heckklappe nicht alle 
Strömungseffekte eingefangen werden. Dies erklärt die beobachteten Unterschiede zwischen 
Simulation und Experiment. Die numerische Simulation bietet aber, wie am Beispiel der 
laminaren Grenzschicht gezeigt, dennoch zusätzliche Informationen zur Interpretation des 
Strömungsfeldes. 
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Bild 5.25: Numerisch simulierte Machzahlverteilung an der Heckklappe bei Annahme einer 
turbulenten Grenzschicht (Ma∞ = 6,0; ReE = 18,0⋅106; Π ≈ 600; Strömungslöser: 
FLUENT). 
5.4 Verbesserte Heckklappe für die ELAC-Düse 
5.4.1 Auslegung der Heckklappe 
Die bisherigen Untersuchungen am Düsen-/Heckmodell haben bestätigt, dass durch eine 
sorgfältige Auslegung der Heckklappe, z.B. durch die Wahl einer aerodynamisch günstigen  
Kontur des in der Außenströmung liegenden Bereiches oder durch eine Verlagerung der 
Klappenspitze, der Schub der Düse und die Abströmungsrichtung des Schubstrahls verbessert 
werden können. Die dazu gesammelten Erkenntnisse werden angewandt, um eine verbesserte 
Heckklappe für die ELAC-Unterstufe auszulegen. 
Für diese Heckklappe werden drei Änderungen gegenüber der ursprünglichen Klappe 
vorgenommen. Zunächst wird die Spitze der Klappe abgesenkt, so dass bei hohen 
Machzahlen geringere Verluste durch die Unterexpansion der Düsenströmung auftreten. Als 
zweite Änderung wird die in der Außenströmung liegende Kontur entsprechend den 
Untersuchungen am Klappen- und am Düsen-/Heckmodell durch eine Kontur auf der Basis 
einer Wurzelfunktion gestaltet. Die Änderungen entsprechen damit denen, die am 
Düsen-/Heckmodell für die Heckklappen-Variante E vorgenommen wurden und dort zu einer 
deutlichen Verbesserung der Düseneigenschaften führten. In Tabelle 5.7 sind die für die 
ELAC-Heckklappe angepassten Parameter zur Beschreibung der Außenkontur nach 
Gleichung (4.1) angegeben. 
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Klappe n K1 K2 K3 K4
ELAC 2 0,97043 m 0,94174 m² 0,29951 m 0,10191 
Tabelle 5.7: Parameter zur Bestimmung der Außenkontur der ELAC-Heckklappe. 
Als dritte Änderung wird die Lage des engsten Querschnitts angepasst. Die Untersuchungen 
in Kapitel 5.2 zeigten, dass eine leichte Verringerung des Neigungswinkels des engsten 
Querschnitts gegenüber der Referenzdüse bei niedrigen Machzahlen zu geringeren 
Winkelverlusten und damit zu einem höheren Schub führt. Bei höheren Machzahlen sollte der 
Neigungswinkel stärker verringert, aber nicht ganz zu Null gesetzt werden, da sonst der 
Schubstrahl zu weit von der Expansionsrampe entfernt ist und somit der Druck dort verringert 
wird. 
Die Verstellkinematik der ELAC-Düse wird daher so gewählt, dass der Neigungswinkel des 
engsten Querschnitts zwischen ca. 3° bei hohen Machzahlen und 20° bei transsonischen 
Machzahlen liegt. Dazu bewegt sich das den engsten Querschnitt abschließende Gelenk an der 
Heckklappe auf einer Kreisbahn um einen Punkt im divergenten Bereich der Düse. Wie auch 
bei den in Kapitel 5.2 behandelten Querschnittverstellungen handelt es sich hierbei um ein 
theoretisches Modell für die Querschnittverstellung. Für eine spätere Ausführung einer 
solchen Verstellung sind erheblich weiterreichende Studien bezüglich der technischen 
Realisierbarkeit notwendig. In Bild 5.26 sind die ursprüngliche und die neue ELAC-
Heckklappe einander gegenüber gestellt. 
 
Bild 5.26: Querschnittverstellung für die Düse mit der ursprünglichen (links) und der 
verbesserten Heckklappe (rechts). 
5.4.2 Numerische Simulation der Strömung an der ELAC-Düse 
Zum Nachweis der Verbesserung des Schubs und des Schubvektorwinkels der ELAC-Düse 
durch die veränderte Heckklappe wird die Düsenströmung sowohl für die ursprüngliche als 
auch für die veränderte Heckklappe bei sieben ausgewählten Überschall-Flugzuständen 
numerisch simuliert. Die Simulation erfolgt dabei unter Annahme einer stationären, ebenen 
Strömung mit turbulenter Grenzschicht (aufgrund der realen Abmessungen und der damit 
Verbesserte Heckklappe für die ELAC-Düse 99 
hohen Reynoldszahlen). Vereinfachend wird von einem thermisch und kalorisch idealen Gas 
als Strömungsmedium ausgegangen. Auftretende Realgaseffekte aufgrund der hohen 
Temperaturen in der Düsenströmung bleiben so zwar unberücksichtigt, dafür wird aber der 
aerodynamische Vergleich der beiden Konfigurationen über ein weites Einsatzspektrum bei 
vertretbarem  Berechnungsaufwand ermöglicht. Als Berechnungsgebiet wird die komplette 
Umgebung der ELAC-Unterstufe im Mittelschnitt diskretisiert, wobei das Netz im Bereich 
der Düse besonders verdichtet wird. Bild 5.27 zeigt die errechnete Machzahlverteilung um die 
ELAC-Unterstufe bei Ma∞ = 3,34; ReE = 7,1⋅106 und Π = 57,17.  
 
Bild 5.27: Simuliertes Strömungsfeld um die ELAC-Konfiguration mit verbesserter 
Heckklappe (Ma∞ = 3,34; Re = 7,1⋅106; Π = 57,2;  H = 19.079 m; Strömungslöser: 
FLUENT). 
Da der Bereich der Düse für die vorliegenden Simulationen im Vordergrund des Interesses 
steht, wird der Einlauf nur in seiner wesentlichen Geometrie dargestellt. Dazu wird die 
Verbindungslinie zwischen dem Fußpunkt der ersten Rampe und der Einlauflippe als 
Ausströmrand definiert, wobei der statische Druck hinter dem ersten Rampenstoß pI als 
Randbedingung dient.  
Die Randbedingungen für die Anströmung und für die Düsenströmung folgen aus den 
Flugbahn- [29] und den Triebwerkdaten [145] für die ELAC-Konfiguration. Sie sind in 
Tabelle 5.8 angegeben. Die ersten drei Bedingungen entsprechen dabei dem Flug im 
Turbostrahl-Modus (TL), die mittleren beiden Bedingungen gelten für den Übergang vom 
Turbostrahl- zum Staustrahl-Modus und die letzten beiden Bedingungen gelten für den reinen 
Staustrahl-Betrieb (SL). Die Höhe H gibt die entsprechende Flughöhe von ELAC an, Π 
bestimmt das Düsendruckverhältnis. Die Außen- und die Düsenströmung werden durch 
Angabe des Anstellwinkels α, der Dichte ρ, des statischen Drucks p und der 
Strömungsgeschwindigkeit v bestimmt. Für den zur Simulation des Einlaufs dienenden 
Ausströmrand wird der statische Druck pI angegeben. 
100 Strömung im Düsen-/Heckbereich 
Ma∞ 1,23 1,53 2,11 3,00 3,34 5,67 7,00 
Betriebsart Turbostrahl Kombiniert Staustrahl 
H [m] 9088 9092 13211 17697 19079 25913 28689 
Π 13,1 15,9 25,7 27,3 57,2 508,7 1331 
Außenströmung 
αA [°] 5,19 4,23 3,82 3,16 3,21 4,069 4,583 
ρA [kg⋅m-3] 0,460 0,462 0,257 0,127 0,102 0,035 0,022 
pA [bar] 0,302 0,304 0,160 0,079 0,063 0,022 0,014 
vA [m⋅s-1] 372,9 464,3 622,4 885,6 985,8 1696,2 2105,7 
Einlaufströmung 
pI [bar] 0,5 0,425 0,229 0,249 0,224 0,170 0,170 
Düsenströmung 
αD [°] 0 0 0 0 0 0 0 
ρD [kg⋅m-3] 0,557 0,681 0,565 0,296 0,475 1,333 2,057 
pD [bar] 3,914 4,767 4,022 2,056 3,510 11,26 19,21 
vD [m⋅s-1] 131,6 143,6 163,5 256,2 228,8 67,3 44,2 
Tabelle 5.8: Bedingungen für die Simulationen der ELAC-Düsenströmung. 
5.4.3 Düseneigenschaften bei ursprünglicher und verbesserter Heckklappe 
Die aus den numerischen Simulationen erhaltenen Schubbeiwerte und die Schubvektorwinkel 
für die beiden Konfigurationen sind in Tabelle 5.9 angegeben und zum besseren Vergleich in 
Bild 5.28 als Diagramm dargestellt. 
Flug-Machzahl Ma∞ 1,23 1,53 2,11 3,00 3,34 5,67 7,00 
Axialer Schubbeiwert cFg,x
Referenzkonfiguration 0,565 0,690 0,847 0,902 0,939 0,930 0,919 
ELAC mit verbesserter Klappe 0,692 0,762 0,883 0,942 0,952 0,936 0,935 
Schubvektorwinkel β [°] 
Referenzkonfiguration -63,9 -52,0 -28,3 -12,8 -4,7 -5,1 -5,0 
ELAC mit verbesserter Klappe -48,1 -39,1 -22,9 -12,7 -5,8 -0,1 1,0 
Tabelle 5.9: Axialer Schubbeiwert cFg,x und Schubvektorwinkel β für die ELAC-Düse mit 
der Referenz- und der verbesserten Heckklappe. 
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Bild 5.28: Axialer Schubbeiwert und Schubvektorwinkel für die Elac-Düse mit der 
Referenz- und der verbesserten Düsenkonfiguration. 
Sowohl der axiale Schubbeiwert cFg,x als auch der Schubvektorwinkel β nehmen für die  
geänderte Heckklappe im Bereich niedriger Überschallmachzahlen bessere Werte an. Bei der 
niedrigsten untersuchten Machzahl von Ma∞ = 1,23 beträgt die Verbesserung des axialen 
Schubbeiwertes fast 13%, wobei sich der Betrag der Schubvektordrehung um über 15° 
verringert. Dies liegt an der günstigeren geometrischen Gestaltung der Außenkontur und der 
durch die Absenkung der Klappenspitze geringeren vertikalen Widerstandsfläche des in der 
Außenströmung liegenden Klappenbereiches. Der somit geringere Widerstand dieses 
Bereiches, der gerade bei niedrigen Überschallmachzahlen einen wesentlichen Einfluss auf 
die Düse hat (vergleiche Bild 2.3), überwiegt deutlich den höheren Expansionsverlust durch 
Überexpansion aufgrund des größeren Öffnungsquerschnitts (und dem damit größerem 
Expansionsverhältnis) der Düse. Zudem expandiert die Außenströmung aufgrund der 
günstigeren Klappengeometrie weiter stromab an der Klappe, so dass die vertikale 
Kraftkomponente in diesem Bereich ebenfalls abnimmt und somit zu der Verbesserung des 
Schubvektorwinkels führt. 
Ein Vergleich der erzielten Verbesserungen mit denen für die Düse des Düsen-/Heckmodells 
(Kapitel 5.2) zeigt, dass die dort erzielten Verbesserungen für die ELAC-Düse noch einmal 
deutlich übertroffen werden. Dies liegt an der im Vergleich zum Düsen-/Heckmodell relativ 
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stärkeren Absenkung der Klappenspitze (hier um etwa die Hälfte anstatt einem Drittel beim 
Düsen-/Heckmodell). 
Auch bei höheren Machzahlen bewirkt die Änderung der Heckklappe verbesserte 
Düseneigenschaften der ELAC-Düse. Die Verbesserung des axialen Schubbeiwertes fällt mit 
0,6% (bei Ma∞ = 5,67) bzw. 1,6% (bei Ma∞ = 7) zwar geringer aus als bei den niedrigeren 
Machzahlen, bedeutet aufgrund der in Bild 2.5 dargestellten hohen Sensitivität aber eine 
wesentliche Verbesserung des Nettoschubs des Triebwerks.  
Auch hier liegt ein Grund für die Verbesserung in der Absenkung der Klappenspitze. Zwar 
kommt dem Widerstand des in der Außenströmung liegenden Klappenbereiches aufgrund des 
abnehmenden Umgebungsdrucks nur noch geringere Bedeutung zu, allerdings bewirkt die 
Absenkung eine bessere Nutzung der Energie der hier unterexpandierten Düsenströmung. 
Weiterhin führt der geringere Neigungswinkel des engsten Querschnitts der Düse zu einer 
weniger von der x-Achse abgelenkten Abströmung und somit zu geringeren Winkelverlusten.  
Insgesamt bewirken die an der Heckklappe der ELAC-Düse vorgenommenen Veränderungen 
eine Verbesserung der Düseneigenschaften über den gesamten untersuchten Machzahlbereich. 
Der höhere axiale Schubbeiwert, der als Wirkungsgrad der Düse betrachtet werden kann, 
führt letztendlich zu einer besseren Nutzung der Brennstoffenergie und somit zu einer 
Brennstoff- und Gewichtseinsparung. Die geringere Drehung des Schubvektors verringert den 
zusätzlich notwendigen Aufwand zur Trimmung des Fluggerätes. Letztendlich resultiert aus 
der Geometrieanpassung eine Reduktion der Kosten des Fluggerätes. 
 Kapitel 6  
Einfluss der Strahltemperatur  
6.1 Änderung der Strömungsgrößen 
Neben den bisher behandelten Untersuchungen zum Einfluss der Heckklappengeometrie auf 
die interagierende Strömung im Heckbereich eines Hyperschallfluggerätes und ihren 
Auswirkungen auf die Düseneigenschaften wird im Rahmen dieser Arbeit auch der Einfluss 
einer auf bis TD = 1000 K aufgeheizten Düsenströmung auf das Strömungsfeld experimentell 
untersucht. Dadurch sollen Informationen über die Auswirkungen von Temperatureffekten 
auf das Strömungsfeld gewonnen werden. Solche Temperatureffekte sind z.B. die Änderung 
der dynamischen Viskosität µ, eine Veränderung des Verhältnisses der spezifischen Wärmen 
κ oder aber eine verringerte Dichte ρ (bei gleich bleibendem Düsendruckverhältnis). Sie 
werden im Folgenden näher erläutert. 
Die dynamische Viskosität µ des Fluids wird je nach Temperatur T durch eine lineare 
Beziehung oder aber über die Sutherland-Beziehung ausgedrückt [1]: 
T < 120 K: 
BB T
T=µ
µ  mit TB = 120 K, µB = 8,33⋅10-6 
sm
kg
⋅  (6.1) 
T ≥ 120 K: 
ST
ST
T
T B
2
3
BB +
+⋅⎟⎟⎠
⎞
⎜⎜⎝
⎛=µ
µ  mit TB = 288 K, µB = 17,89⋅10-6 
sm
kg
⋅  (6.2) 
Die Konstante S stellt dabei die Sutherland-Konstante dar (S = 110 K). Die Experimente zum 
Einfluss der Strahltemperatur T finden jeweils bei gleichem Düsendruckverhältnis Π und 
damit bei einem gleichen Totaldruck der Strömung in der Düsenkammer statt. Daher ändert 
sich bei den einzelnen Experimenten die Dichte ρ der Düsenströmung gemäß dem idealen 
Gasgesetz: 
 
TR
p
⋅=ρ  (6.3) 
Die sich aus den Gleichungen (6.1) bis (6.3) ergebenden Verläufe der dynamischen Viskosität 
µ und der Dichte ρ sind in Bild 6.1 für Temperaturen bis zu T = 1000 K dargestellt. Der 
Bezugsdruck zur Ermittlung der Dichte beträgt pref = 1 bar. 
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Bild 6.1: Dynamische Viskosität µ und Dichte ρ über die Temperatur T (pref = 1 bar). 
Auch die thermodynamischen  Eigenschaften eines Luftgemischs weichen mit zunehmender 
Temperatur von idealisierten Beschreibungen ab, bei Temperaturen ab ca. 400 K durch die 
beginnende Anregung höherer molekularer Freiheitsgrade und ab ca. 1500 K auch durch die 
Veränderung der Gaszusammensetzung. Für die Zustands- und Transportgrößen stehen dann 
entsprechende Ergebnisse der statistischen Mechanik und der kinetischen Gastheorie zur 
Verfügung. Zur geschlossenen Darstellung dieser Größen, z.B. zur Verwendung in 
numerischen Lösungsverfahren, werden diese Ergebnisse meist durch geeignete 
Approximationsverfahren angenähert [136]. 
Das Verhältnis der spezifischen Wärmekapazität bei konstantem Druck cp zur spezifischen 
Gaskonstanten R wird je nach Quelle unterhalb von Temperaturen von T = 200 K bzw. 
T = 300 K als konstant angesehen. Oberhalb dieser Temperaturen lautet eine 
Approximationsformel für Temperaturen bis zu 1000 K nach [99, 103]: 
 47
3
6
2
543
1
2
2
1
p TKTKTKTKKTKTK
R
c ⋅+⋅+⋅+⋅++⋅+⋅= −−  (6.4) 
Die Parameter der Funktion sind in Tabelle 6.1 für Luft als Strömungsmedium angegeben. 
Zusammen mit dem Zusammenhang der spezifischen Wärmen 
 R  (6.5) cc vp +=
lässt sich mit Gleichung (6.4) das Verhältnis der spezifischen Wärmen κ berechnen: 
 
v
p
c
c=κ  (6.6) 
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Quelle NASA TP 3287 (ab 200 K) [99] Moran, Shapiro (ab 300 K) [103]
K1 10047,21387 0 
K2 -196,05300 0 
K3 5,00453 3,653 
K4 -5,75240⋅10-3 -1,337⋅10-3
K5 1,06567⋅10-5 3,294⋅10-6
K6 -7,93303⋅10-9 -1,913⋅10-9
K7 2,18357⋅10-12 2,763⋅10-13
Tabelle 6.1: Parameter zur Berechnung der spezifischen Wärme bei konstantem Druck cp 
für Luft gemäß Gleichung 6.4 bei Temperaturen bis 1000 K. 
Während das Verhältnis der spezifischen Wärmen bei niedrigen Temperaturen konstant ist 
(thermisch und kalorisch ideales Gas), wird es bei höheren Temperaturen von dieser abhängig 
(thermisch ideales Gas). Dadurch ändert sich für ein thermisch ideales Gas das Verhältnis der 
spezifischen Wärmen während der Durchströmung der Düse, wodurch sich die analytische 
Betrachtung der Düsenströmung erheblich erschwert. Die Erfahrung zeigt jedoch, dass bei 
Strömungstemperaturen bis zu 1500 K die vereinfachte Betrachtung als thermisch und 
kalorisch ideales Gas mit einem geeigneten Mittelwert des Verhältnisses der spezifischen 
Wärmen nur zu geringen Fehlern führt [58]. Der Wert κeff für dieses gemittelte Verhältnis der 
spezifischen Wärmen lässt sich durch Integration der Gibbs'schen Gleichung 
 
p
dpRdT
T
c
ds p −=  (6.7) 
unter Voraussetzung einer isentropen (ds = 0) und vollständigen Expansion auf p∞ ermitteln: 
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Hierbei sind die Werte für die Temperatur der Strömung in der Düsenkammer TD und für das 
Düsendruckverhältnis Π bekannt, nur die Temperatur der vollständig expandierten 
Düsenströmung T9 ist vorerst unbekannt. Sie wird durch Lösen der thermodynamischen 
Beziehungen für ein thermisch ideales Gas ermittelt. Das zugehörige Verfahren ist in Anhang 
A.6 erläutert. 
In Bild 6.2 sind das Verhältnis der spezifischen Wärme κD in der Düsenkammer und das 
gemittelte Verhältnis der spezifischen Wärme κeff für die Strömung an der ELAC-Düse in 
Abhängigkeit von der Temperatur TD in der Düsenkammer dargestellt. Weiterhin ist auch der 
zugehörige ideale Schub der Düse Fid gemäß Gleichung (2.3) dargestellt, der aufgrund des 
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veränderten Verhältnisses der spezifischen Wärmen mit der Strahltemperatur TD ansteigt 
(Ma∞ = 6; Π = 615; pt,D = 8 bar; A* = 209,74 mm2). 
 
Bild 6.2: Verhältnis der spezifischen Wärmen für Luft ( κD: Wert bei Strahltemperatur TD; 
κeff: gemittelter Wert für die Expansion) und idealer Schub Fid der ELAC-Düse. 
Die erläuterten Änderungen der Fluideigenschaften mit der Temperatur bewirken eine 
Änderung des Strömungsfeldes an der Düse, z.B. aufgrund geänderter Gradienten in den 
Scherschichten oder an den Wänden, oder aber auch durch eine dadurch bedingte Änderung 
der Stoßlagen. Aufgrund der komplexen Interaktionen lassen sich diese Veränderungen des 
Strömungsfeldes jedoch nur schwer analytisch voraussagen. Daher sollen die Experimente mit 
dem Düsen-Heißgasmodell Aufschlüsse über diese Veränderungen geben. 
6.2 Versuchsdurchführung 
Für die Experimente mit aufgeheiztem Düsenstrahl wurde der Hyperschallwindkanal H2K um 
einen zusätzlichen Erhitzer zur Aufheizung sekundärer Luftströme erweitert (siehe Kapitel 
3.1.2). Weiterhin wurde ein mit der verbesserten ELAC-Düse ausgestattetes und für die 
Ausblasung aufgeheizter Luftströme geeignetes Düsenmodell erstellt (siehe Kapitel 3.2.3). 
Bild 6.3 zeigt dieses in der Messkammer des H2K. 
Versuchsdurchführung 107 
 
Bild 6.3: Düsen-Heißgasmodell in der Messkammer des Hyperschallwindkanals H2K. 
Neben der Freistrahldüse des H2K, dem Windkanalmodell und der Modellhalterung lässt sich 
hier gut die isolierte Heißgas-Zuleitung für die Simulation der Düsenströmung erkennen. Sie 
setzt die bereits im rechten Teil von Bild 3.5 dargestellte Leitung innerhalb der Messkammer 
fort. Aufgrund der hohen Belastungen ist diese Leitung fest mit dem Modell und der 
Messkammer verbunden. Unter anderem aus diesem Grund wird hier auf eine Messung der 
Düsenkräfte mittels einer Waage verzichtet und stattdessen auf das in Kapitel 3.3.4 
beschriebene Verfahren zurück gegriffen. 
Die Versuche mit dem Düsenmodell zur Heißgasausblasung finden wie auch die Versuche 
mit dem Düsen-/Heckmodell bei einer Anström-Machzahl von Ma∞ = 6,0 statt. Die Strömung 
wird bei dreizehn Versuchskonditionen untersucht, davon zwei als Referenz ohne Ausblasung 
eines Düsenstrahls. Als Variationsparameter werden neben der Temperatur des Düsenstrahls 
TD das Düsendruckverhältnis Π und die Reynoldszahl ReE der Anströmung variiert. Der 
Bereich der Düsentemperatur liegt dabei zwischen ca. 300 K und 1000 K, die beiden anderen 
Parameter werden den Bedingungen der Versuche mit dem Düsen-Heckmodell angepasst. 
In Tabelle 6.2 sind die Anströmbedingungen für die Experimente angegeben. Dabei wird für 
die Düsentemperatur jeweils zwischen dem nominellen Temperaturwert TD,nominell und dem in 
den Versuchen jeweils erreichten Temperaturwert TD,real unterschieden, da sich nicht für jeden 
Versuch exakt gleiche Bedingungen einstellen lassen. Dies liegt unter anderem in der langen 
„Vorlaufzeit“ der einzelnen Versuche begründet. Zur Erreichung der erforderlichen 
Strömungstemperaturen im Modell muss die Strömungszuführung erst in einer Aufheizphase 
aufgewärmt werden, da die Strömung entlang der Führung durch das Heißgas-Drei-Wege-
Ventil, der Zuleitung zum Windkanal, dem Übergang in die Messkammer und am 
Windkanalmodell selber einen relativ großen Teil ihrer Wärme abgibt. 
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Ma∞ TD,nominell [K] TD,real [K] Π ReE [⋅106] 
301 1 3,0 
299 1 17,0 
301 100 3,0 
303 100 17,0 
298 150 17,0 
300 615 3,0 
300 
297 615 17,0 
600 593 615 17,0 
784 100 17,0 
800 
799 615 17,0 
985 350 10,5 
975 615 10,5 
6,0 
1000 
986 615 17,0 
Tabelle 6.2: Versuchsbedingungen der Experimente zur Ausblasung eines aufgeheizten 
Düsenstrahls. 
Bild 6.4 gibt einen Überblick über den Ablauf eines Versuches mit Heißgasausblasung am 
Düsenmodell. Die Aufheizphase dauert je nach gewünschter Strahl-Temperatur bis zu 30 
Minuten und untergliedert sich in drei Abschnitte. Zuerst wird die Strömung des Erhitzers 
während der Aufheizung in die Atmosphäre geleitet. Ist die gewünschte Betriebstemperatur 
erreicht, wird das Drei-Wege-Ventil umgestellt und die Strömung durch das Modell in den 
Windkanal geleitet. Dabei erhitzen sich die Zuleitung zum Modell sowie der Modellkörper. 
Ab diesem Zeitpunkt steigt der Druck in der Messkammer langsam an. Da dieser Anstieg aber 
aufgrund des kleinen Massenstroms und des großen Auffangvolumens des Vakuumbehälters 
des Windkanals klein ist, reduziert er die zur Verfügung stehende Messzeit nur geringfügig. 
Bei Erreichen einer bestimmten Strömungstemperatur im Modell wird im dritten Abschnitt 
der Aufheizphase der Druckaufbau für die primäre Umströmung des Modells eingeleitet. 
Währenddessen steigt die Temperatur im Modell weiter auf den gewünschten Wert. 
Unmittelbar im Anschluss an diese Aufheizphase erfolgt der eigentliche Windkanalversuch, 
während dessen die Temperatur des Düsenstrahls ungefähr konstant gehalten wird. Im 
Rahmen der vorliegenden Arbeit beträgt die Dauer dieser Messphase ungefähr 25 Sekunden. 
Anschließend folgt die Abkühlphase des Modells. Während dieser werden zuerst bei 
abgeschalteten Erhitzerspulen die Durchströmung von Erhitzer und Modell und anschließend 
die Durchströmung des Erhitzers mit Ausblasung in die Atmosphäre aufrechterhalten. Dies ist 
notwendig, um die angestaute Wärme abzuführen und so eine Schädigung des 
Sekundärlufterhitzers zu vermeiden. Zusätzlich wird das Schwert der Modellhalterung über 
eine Druckluftleitung gekühlt, um zu verhindern, dass die im Modell gespeicherte Wärme die 
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Modellhalterung und die daran angebrachte Messtechnik erwärmt. Sobald die Temperaturen 
am Modell, dem Ventil und dem Schwert ausreichend vermindert sind, erfolgt die restliche 
Abkühlung passiv. Je nach eingestellten Temperaturen nimmt die Abkühlphase bis zu 30 
Minuten in Anspruch. Auf der Basis der gemachten Erfahrungen wurde die Luftzuführung des 
Sekundärlufterhitzers so geändert, dass für zukünftige Versuche eine deutlich kürzere 
Aufheizphase ohne vorheriges Ausblasen in die Atmosphäre möglich ist. 
 
Bild 6.4: Zeitlicher Ablauf der Versuche zur Heißgasausblasung mit skizziertem 
Temperaturverlauf an drei Messpunkten. 
6.3 Strahltemperatur und Strömungsfeld 
Die Schlierenaufnahme der Strömung am Düsen-Heißgasmodell in Bild 6.5 gibt das typische 
Strömungsfeld an einer SERN-Düse bei einer Anströmung mit Ma∞ = 6,0 und ReE = 17,0⋅106 
sowie einer Ausblasung mit einem Düsendruckverhältnis von Π = 100 und einer 
Strahltemperatur von TD = 303 K wieder. Es lassen sich der äußere und innere Stoß, die 
Scherschicht sowie das Ablösegebiet und der Ablösestoß identifizieren. 
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Bild 6.5: Schlierenaufnahme der Strömung am Heckbereich des Düsen-Heißgasmodells 
(Ma∞ = 6,0; ReE = 17,0⋅106; Π = 100; TD = 303 K). 
Zur Beurteilung der Veränderung der Lage der Stöße über die Temperatur werden die 
Referenzlänge lin und die Referenzhöhe hin definiert, die dem horizontalen Abstand der Spitze 
der Heckklappe zum inneren Stoß bzw. dem vertikalen Abstand des Endes der 
Expansionsrampe zum inneren Stoß entsprechen. Andere Referenzgrößen, z.B. der Abstand 
zur Scherschicht als Maß für die Ausdehnung des Düsenstrahls sind denkbar, ergeben aber in 
der Analyse dasselbe temperaturabhängige Verhalten. Die Auswahl der Referenzgrößen lin 
und hin geschieht daher aufgrund ihrer besseren Identifizierbarkeit in den 
Schlierenaufnahmen. Der Vergleich der Strömungsfelder bei verschiedenen Temperaturen 
(Bild 6.6) zeigt, dass lin und hin mit zunehmender Temperatur und bei gleichem 
Düsendruckverhältnis von Π = 615 größer werden, d.h. der Düsenstrahl hat bei höheren 
Temperaturen eine größere Ausdehnung. 
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Bild 6.6: Schlierenaufnahmen der Düsenströmung bei verschiedenen Strahltemperaturen 
mit den Referenzlängen lin und hin (Ma∞ = 6,0; ReE = 17,0⋅106; Π = 615). 
Dies gilt unabhängig vom Düsendruckverhältnis oder der Reynoldszahl. Im Diagramm in Bild 
6.7 sind die gemessenen Längen bei verschiedenen Zuständen angegeben. Hier zeigt sich im 
untersuchten Messbereich ein nahezu linearer Zusammenhang zwischen der Ausdehnung und 
der Strahltemperatur. Bezüglich der Größe der Zunahme ist die Referenzhöhe hin unabhängig 
von der Reynoldszahl, die Geraden für verschiedene Reynoldszahlen (bei gleichem 
Düsendruckverhältnis) sind deckungsgleich. Die Referenzlänge lin allerdings zeigt mit 
Abnehmen der Reynoldszahl eine stärkere Zunahme bei wachsender Strahltemperatur. 
Ein möglicher Grund für die Ausdehnung des Düsenstrahls bei steigender Strahltemperatur 
liegt in der Erhöhung der dynamischen Viskosität. Mit steigender dynamischer Viskosität 
steigt die Reibung an den Düsenwänden und somit auch die Dicke der Grenzschichten in der 
Düse. Eine Folge dieser Aufdickung der Grenzschichten ist dann eine geringere effektive 
Austrittsfläche der Düse auf Höhe der Klappenspitze. Da die Machzahl und damit der 
statische Druck der Strömung am Austritt von dieser Fläche abhängen, führt die erhöhte 
dynamische Viskosität somit letztendlich zu einem höheren statischen Druck am 
Düsenaustritt und somit zu einer stärkeren Expansion der Düsenströmung hinter der 
Klappenspitze. 
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Bild 6.7: Experimentell ermittelte Strecken lin und hin als Maß für die Veränderung des 
Düsenstrahls bei steigender Strahltemperatur. 
Ein weiterer Einfluss auf die Strahlgeometrie beruht auf der Veränderung des Verhältnisses 
der spezifischen Wärmen κ. Unter der Voraussetzung eines thermisch und kalorisch idealen 
Gases (siehe Kapitel 6.1) lässt sich bei gegebenem Verhältnis des Austrittsquerschnitts A zum 
engsten Querschnitt A* die Machzahl Ma im Austrittsquerschnitt bestimmen [81]: 
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Daraus lässt sich nun zusammen mit dem Totaldruck der Düsenströmung pt,D der statische 
Druck p im Austrittsquerschnitt berechnen: 
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Eine Verringerung des Verhältnisses der spezifischen Wärmen führt dabei zu einer Erhöhung 
des statischen Drucks im Austrittsquerschnitt. In Bild 6.8 ist dies für das Düsenmodell bei 
einer Anströmung mit Ma∞ = 6 und einer Ausblasung mit einem Düsendruckverhältnis von 
Π = 615 und einem Totaldruck der Düsenströmung von pt,D = 8 bar dargestellt. Dabei wird 
das gemittelte Verhältnis der spezifischen Wärmen κeff zur Berechnung genutzt. Auch hier 
führt der höhere Druck im Austrittsquerschnitt zu einer stärkeren Expansion der 
Düsenströmung hinter der Klappenspitze. 
 
Bild 6.8: Errechneter Verlauf des statischen Drucks am Düsenaustritt bei verschiedenen 
Temperaturen der Düsenströmung (Ma∞ = 6; Π = 615; pt,D = 8 bar). 
6.4 Strahltemperatur und Düsenschub 
Die experimentell gemessenen statischen Drücke bestätigen den oben vorhergesagten Anstieg 
des Drucks bei einer Aufheizung des Düsenstrahls. In Bild 6.9 ist der Verlauf des Drucks 
entlang der Expansionsrampe bei drei verschiedenen Strahltemperaturen dargestellt. Aufgrund 
der zwischen den einzelnen Versuchen jeweils geringfügig abweichenden Totaldrücke der 
Düsenströmung wird hier das Verhältnis des statischen Drucks an der Wand zum Totaldruck 
der Düsenströmung wiedergegeben. Man erkennt in der Vergrößerung einen leichten Anstieg 
des Druckverhältnisses bei ansteigenden Strahltemperaturen. 
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Bild 6.9: Verhältnis zwischen statischem Druck entlang der Düsen-Oberseite und 
Totaldruck der Düsenströmung bei unterschiedlichen Strahltemperaturen TD 
(Ma∞ = 6,0; ReE = 17,0⋅106; Π ≈ 615). 
Dieser gemessene Anstieg des Druckes mit der Temperatur liegt über dem, der aufgrund der 
Veränderung des Verhältnisses der spezifischen Wärmen zu erwarten ist. Dies wird bestätigt 
durch die Berechnung des Schubs der Düse. Wäre der Druckanstieg ausschließlich auf die 
Veränderung von κ zurückzuführen, müsste der axiale Schubbeiwert der Düse bei 
unterschiedlichen Temperaturen des Düsenstrahls aber ansonsten identischen Bedingungen 
gleich bleiben, da die Veränderung von κ auch bei der Berechnung des idealen Schubs 
berücksichtigt ist. Dem gegenüber wird aber bei einer Erhöhung der Strahltemperatur auch 
eine Erhöhung des axialen Schubbeiwertes festgestellt. In Bild 6.10 ist hierzu der axiale 
Schubbeiwert für eine Reynoldszahl von ReE = 17,0⋅106 und bei zwei verschiedenen 
Düsendruckverhältnissen von Π = 100 und Π = 615 in Abhängigkeit von der Strahltemperatur 
abgebildet. 
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Bild 6.10: Axialer Schubbeiwert cFg,x der Düse (Ma∞ = 6,0; ReE = 17,0⋅106). 
Beim Auslegungs-Düsendruckverhältnis von Π = 615 liegt die Erhöhung des axialen 
Schubbeiwertes bei einer Aufheizung der Strahltemperatur von 300 K auf fast 1000 K bei ca. 
1%. Bei dem geringeren Düsendruckverhältnis von Π = 100 liegt die Erhöhung bei einer 
Aufheizung auf 800 K sogar bei 1,5%. Hierbei ist jedoch zu beachten, dass bei der 
vorgenommenen Ermittlung des Schubs aus den Druckdaten der Experimente der Einfluss des 
Reibungswiderstandes nicht, oder aber höchstens indirekt über Auswirkungen auf den 
Druckverlauf berücksichtigt ist. 
Der Einfluss der Reibung auf den Schub wird üblicherweise auf ungefähr 1% des Schubs 
beziffert [30, 93]. Er ist aufgrund der Abhängigkeit der Temperatur von der Viskosität (vergl. 
Bild 6.1) ebenfalls von der Temperatur abhängig. Somit ergibt sich bei einem Anstieg der 
Strahltemperatur auch ein größerer Reibungswiderstand der Grenzschicht in der Düse, 
wodurch der hier beobachtete Anstieg des axialen Schubbeiwertes teilweise wieder 
aufgehoben wird. Eine Berücksichtigung des Reibungseinflusses wäre z.B. über direkte 
Kraftmessungen am Windkanalmodell mittels Waagen möglich. Aufgrund des festen Einbaus 
des Modells und einer starren Verbindung mit der Zuführungsleitung für das Heißgas zur 
Düsenstrahlsimulation ist eine solche Messung jedoch kaum realisierbar. 
Die Experimente zeigen, dass sich schon in Temperaturbereichen, in denen das Gas noch als 
ideales Gas betrachtet werden kann, erste Auswirkungen der Strahltemperatur auf das 
Strömungsfeld und den Schub der Düse ergeben. Gründe hierfür sind unter anderem die 
Änderung der Viskosität und des Verhältnisses der spezifischen Wärmen. Diese Ergebnisse 
sind gerade im Hinblick auf die Übertragbarkeit von Windkanalversuchen, bei denen häufig 
Strömungen „kalt“ simuliert werden, von Bedeutung. Die weitere Untersuchung der 
Auswirkungen solcher Temperatureinflüsse ist daher anzustreben. 

 Kapitel 7  
Zusammenfassung 
7.1 Ergebnisse dieser Arbeit 
Beim Entwurf eines luftatmenden Antriebs für Hyperschallflugzeuge, wie z.B. der Unterstufe 
der TSTO-Raumtransportkonfiguration ELAC, kommt gerade der Gestaltung der Düse große 
Bedeutung zu. Diese wird häufig als asymmetrische SERN-Düse ausgelegt, da solche Düsen 
sowohl gute Integrationseigenschaften als auch eine hohe Flexibilität aufweisen. Stromab der 
Düse kommt es dabei zu starken Wechselwirkungen zwischen Außen- und Düsenströmung, 
die sich auf die Leistung der Düse auswirken. Insbesondere die zur Anpassung der Geometrie 
an unterschiedliche Machzahlen erforderliche Heckklappe, welche Außen- und 
Düsenströmung voneinander trennt, zeigt hierbei einen starken Einfluss. 
Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurde das Strömungsfeld an einer ebenen SERN-Düse 
untersucht. Im Vordergrund stand dabei neben dem Düsenströmungsfeld vor allem die 
Umströmung der Heckklappe und die dort auftretende Grenzschicht-Ablösung der 
Außenströmung. Das Ziel der Arbeit bestand darin, durch ein besseres Verständnis der beiden 
interagierenden Strömungsfelder und durch eine aerodynamisch günstigere geometrische 
Gestaltung der Heckklappe die Düsenleistungen zu verbessern. Dies beinhaltet insbesondere 
eine Erhöhung des Wirkungsgrads der Düse durch Steigerung des axialen Schubbeiwertes 
sowie eine Verringerung der im Transschall auftretenden Drehung des Schubvektors. Zur 
Untersuchung der Strömung wurden zweidimensionale numerische Strömungssimulationen 
und Windkanalexperimente im Hyperschallwindkanal H2K des DLR in Köln durchgeführt. 
An vereinfachten Modellen wurden die Strömungen um verschiedene Konturen des in der 
Außenströmung liegenden Bereiches der Heckklappe miteinander verglichen. Von Vorteil 
erweisen sich dabei Konturen die nur eine geringe Anfangskrümmung und damit auch nur 
eine schwache Expansion zu Beginn der Klappe aufweisen. Solche Konturen besitzen einen 
geringeren Widerstand und im Bereich niedriger Überschallmachzahlen eine kleinere 
vertikale Kraftkomponente. Die Ablösung der Grenzschicht tritt an diesen Konturen 
gegenüber der Referenzkontur deutlich weiter stromabwärts auf, und die Ablöseblase hat eine 
geringere Ausdehnung. 
Für eine ausgewählte Kontur wurde die Lage der Ablösung in Abhängigkeit von der 
Reynoldszahl bestimmt. Für den Fall einer laminaren und einer transitionellen Grenzschicht 
verschiebt sich die Ablöselage mit steigender Reynoldszahl stromabwärts. Für eine turbulente 
Grenzschicht ergibt sich die Ablösung erwartungsgemäß am weitesten stromab, jedoch ist sie 
dann nahezu unabhängig von der Reynoldszahl an einer Stelle fixiert. 
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Übertragen auf das Strömungsfeld an einer SERN-Düse, d.h. im vorliegenden Falle auf die 
Düse eines im Rahmen des nationalen Hyperschall-Technologieprogramms entwickelten 
Windkanalmodells, ergibt die Anpassung der Heckklappenkontur auf der Basis der 
vorhergehenden Untersuchungsergebnisse zunächst nur geringe Vorteile gegenüber der 
Referenzdüse. Erst in Kombination mit einer gegenüber dem Auslegungsfall abgesenkten 
Klappenspitze zeigen sich deutlich bessere Düseneigenschaften. Die stärkere Expansion 
reduziert bei hohen Machzahlen Verluste aufgrund einer  unterexpandierten Düsenströmung. 
Im Bereich niedriger Überschallmachzahlen steigen zwar Verluste aufgrund der dann 
überexpandierten Düsenströmung, bei diesen Geschwindigkeiten überwiegt aber die 
Verringerung des Widerstands der Heckklappe durch die geringere projizierte 
Widerstandsfläche und die geänderte Kontur. Somit ergibt sich für die Klappe mit angepasster 
Außenkontur und abgesenkter Klappenspitze im gesamten untersuchten Machzahlbereich 
zwischen Ma∞ = 1,2 und Ma∞ = 7 eine Verbesserung des axialen Schubbeiwertes der Düse. 
Weiterhin reduziert sich bei niedrigen Machzahlen die Drehung des Schubvektors. 
Eine zusätzliche Verbesserung des Schubs kann durch eine geeignete Wahl des 
Verstellmechanismus der Heckklappe zur Anpassung der Düse an verschiedene Machzahlen 
erreicht werden. Je nach Neigung des Halsquerschnitts gegenüber der Vertikalen lässt sich der 
Schub vergrößern, allerdings zu Lasten einer stärkeren Drehung des Schubvektors. Bei hohen 
Machzahlen ist eine gewisse Neigung des engsten Querschnitts auf jeden Fall vorteilhaft, da 
ansonsten der Druck auf der Expansionsrampe und damit der Schub deutlich abnehmen. 
Die Lage der Ablösung an der Heckklappe des Düsen-/Heckmodells wurde in Abhängigkeit 
von der Reynoldszahl und vom Düsendruckverhältnis experimentell ermittelt. Darauf 
aufbauend wurde ein Kriterium zur Vorhersage des Ablösepunktes in Abhängigkeit vom 
statischen Druck am Ablösepunkt hergeleitet. Es wird vermutet, dass ähnliche Kriterien für 
andere Düsengeometrien existieren. Weiterhin wurde die Auswirkung der dreidimensionalen 
Eckenströmung an einer stromauf der Heckklappe gelegenen Ecke genauer analysiert. Für die 
hier vorliegende Wechselwirkung eines Rampenstoßes mit dem Grenzschicht-Stoß an einer 
strömungsparallelen Wand ergibt sich ein starker Einfluss der Reynoldszahl, und zwar lassen 
die Auswirkungen dieser Eckenströmung mit steigender Reynoldszahl aufgrund der 
sinkenden Verdrängungsdicke der Wandgrenzschicht deutlich nach. 
Die gewonnenen Erkenntnisse wurden abschließend auf die Raumtransportkonfiguration 
ELAC übertragen, und eine verbesserte Heckklappe für ELAC wurde ausgelegt. Numerische 
Simulationen bestätigen im untersuchten Geschwindigkeitsbereich zwischen Ma∞ = 1,23 und 
Ma∞ = 7 eine deutliche Verbesserung des Schubs und der Drehung des Schubvektors 
gegenüber der ursprünglichen ELAC-Düse. Für Ma∞ = 1,23 beträgt die Verbesserung des 
axialen Schubbeiwertes fast 13 %, die Drehung des Schubvektors ist um über 15° verringert. 
Bei höheren Machzahlen fällt die Verbesserung des axialen Schubbeiwertes mit 0,6 % (bei 
Ma∞ = 5,67) bzw. 1,6 % (bei Ma∞ = 7) zwar geringer aus, ist aber hier aufgrund der 
Sensitivität des Nettoschubs des Antriebs gegenüber Düsenverlusten besonders bedeutsam. 
Insgesamt führen die vorgenommenen Veränderungen zu einer besseren Nutzung der 
Brennstoffenergie und so zu einer Brennstoff- und Gewichtseinsparung. Die geringere 
Drehung des Schubvektors verringert den Aufwand zur Trimmung des Fluggerätes. Die 
Veränderung der Geometrie der Heckklappe führt somit zu einer Reduktion der Kosten des 
Fluggerätes. 
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Ein weiterer Schwerpunkt der Untersuchungen befasste sich mit der Veränderung des 
Düsenströmungsfeldes im Falle einer aufgeheizten Düsenströmung. Im Vordergrund standen 
dabei Auswirkungen von Temperatureffekten bei Strahltemperaturen bis zu 1000 K, wie z.B. 
der Veränderung der Viskosität und der Änderung des Verhältnisses der spezifischen 
Wärmen. Mit steigender Temperatur ergibt sich bei gleich bleibendem Düsendruckverhältnis 
eine veränderte Lage der Stöße stromab der Düse sowie eine Aufweitung der Strahlglocke. 
Weiterhin steigt der statische Druck auf der Expansionsrampe. Der Druckgewinn liegt dabei 
über dem aufgrund des niedrigeren Verhältnisses der spezifischen Wärmen zu erwartenden 
Gewinn, so dass auch der axiale Schubbeiwert der Düse steigt. Bei einer Aufheizung des 
Düsenstrahls von 300 K auf 1000 K liegt dieser Anstieg des axialen Schubbeiwertes für die 
im Auslegungsdüsendruckverhältnis betriebene ELAC-Düse bei 1%. Hierbei bleibt allerdings 
der Einfluss der Reibungskräfte, die bei höheren Temperaturen ebenfalls ansteigen, 
unberücksichtigt. 
7.2 Empfehlungen und Ausblick 
Die Ergebnisse dieser Arbeit zeigen, dass sich die Düsenleistungen durch eine günstige 
aerodynamische Gestaltung der Heckklappe bei vergleichsweise geringem konstruktivem 
Aufwand und bei nur geringen Auswirkungen auf das Strukturgewicht verbessern lassen. So 
sollte der in der Außenströmung liegende Bereich mit zu Beginn nur geringer Krümmung 
gestaltet werden. Die Klappenspitze sollte gegenüber der meist reibungsfrei durchgeführten 
Auslegung der Düse abgesenkt werden. Die Nachteile stärkerer Expansionsverluste im 
Bereich niedriger Überschallmachzahlen werden dabei durch den geringeren 
Klappenwiderstand mehr als aufgewogen. Ein geeigneter Verstellmechanismus zur 
Anpassung der Düse an verschiedene Machzahlen ermöglicht abhängig von der 
Querschnittsneigung eine weitere Erhöhung des Düsenschubs. Die dann wiederum größere 
Drehung des Schubvektors erfordert aber eine „Trade off“-Analyse zur Auswahl der 
günstigsten Variante. 
Zur Klärung des Einflusses der Strahltemperatur auf das Düsenströmungsfeld und auf die 
Düsenleistungen sind weitere Untersuchungen anzustreben, um die Mechanismen der 
Veränderung des Strömungsfeldes und des bei steigender Temperatur höheren Schubs besser 
zu verstehen. Hierdurch könnte auch die Übertragbarkeit von Ergebnissen, die bei 
Experimenten mit „kalter“ Düsenströmung gewonnen wurden, auf die „heiße“ 
Düsenströmung einer realen Düse eines Hyperschallflugzeuges besser beurteilt werden. 
Die Empfehlungen dieser Arbeit sind dabei nicht auf die Düsen von luftatmenden Antrieben 
beschränkt. Je nach Ausführung kann die Geometrie des Bereiches, der die Außen- und die 
Düsenströmung voneinander trennt, auch bei Düsen von Raketentriebwerken Auswirkungen 
auf das Strömungsfeld und somit auf die Düsenleistungen haben. Mit den erarbeiteten 
Ergebnissen lassen sich also auch dort eventuelle Verbesserungen erzielen. Das gleiche gilt 
auch für die Beurteilung des Einflusses der Strahltemperatur auf das Strömungsfeld. Die 
Ergebnisse sind damit auch für derzeit projektierte Raumtransportprojekte relevant, die einen 
Übergang auf dem Weg hin zu vollständig wiederverwendbaren Raumtransportsystemen mit 
luftatmenden Antrieben darstellen und die als Ersatz für heutige Systeme, wie z.B. dem Space 
Shuttle, noch mit raketengetriebenen Antrieben ausgerüstet sind. 
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 Anhang 
A.1 Erhaltungsgleichungen 
Die Navier-Stokes-Gleichungen dienen der Beschreibung der instationären Strömung eines 
viskosen, wärmeleitenden kompressiblen Fluids. In ihnen sind die Grundgleichungen der 
Strömungsmechanik, die Erhaltungsgleichungen für Masse, Impuls und Energie enthalten. 
Unter Vernachlässigung äußerer Massenkräfte (Gravitation etc.) lauten diese für den 
zweidimensionalen Fall bei differentieller Schreibweise in ebenen kartesischen Koordinaten 
[154]: 
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Darin ist U der Lösungsvektor mit den Erhaltungsgrößen für Masse, Impuls in x- und y-
Koordinatenrichtung und die totale innere Energie. Die Flussvektoren G1 und G2 enthalten die 
aus konvektiven und diffusiven Anteilen zusammengesetzten Flüsse [3]: 
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Die totale innere Energie E setzt sich dabei zusammen aus der inneren Energie e und der 
kinetischen Energie: 
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Als Strömungsmedium wird Luft verwendet. Unter den Annahmen für thermisch und 
kalorisch ideales Gas ergeben sich die thermische und kalorische Zustandsgleichung: 
  (A.6) RTp ρ=
 
1
RTe −κ=  (A.7) 
Die in den Flussvektoren auftauchenden Spannungsterme τ werden über die Stokes‘sche 
Hypothese formuliert, welche in Anlehnung an die Festigkeitslehre (Hooke‘sches Gesetz) den 
inneren Spannungszustand des Fluids mit dem Geschwindigkeitsfeld verknüpft [83]: 
 
x
u2
y
v
x
u
3
2
xx ∂
∂µ+⎟⎟⎠
⎞⎜⎜⎝
⎛
∂
∂+∂
∂µ−=τ  (A.8) 
 
y
v2
y
v
x
u
3
2
yy ∂
∂µ+⎟⎟⎠
⎞⎜⎜⎝
⎛
∂
∂+∂
∂µ−=τ  (A.9) 
 ⎟⎟⎠
⎞⎜⎜⎝
⎛
∂
∂+∂
∂µ=τ=τ
x
v
y
u
yxxy  (A.10) 
Die dynamische Viskosität µ wird dabei in Abhängigkeit von der Temperatur des Fluids über 
eine lineare oder aber über die Sutherland-Beziehung ausgedrückt (Gleichungen (6.1) und 
(6.2)). Die Wärmeleitfähigkeit λ wird unter der Annahme einer konstanten Prandtl-Zahl 
berechnet (für Luft: Pr = 0,72): 
 
Pr1
R µ⋅−κ
κ=λ  (A.11) 
Unter Vernachlässigung der Spannungsterme sowie der Wärmeleitung erhält man aus den 
Navier-Stokes-Gleichungen die Euler-Gleichungen, welche der Beschreibung der 
reibungsfreien Strömung eines Fluids dienen. 
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A.2 Turbulenzmodellierung 
Für die Betrachtung turbulenter Strömungen werden die einzelnen Strömungsgrößen φ in den 
Erhaltungsgleichungen jeweils als Überlagerung der zeitlich gemittelten Größe φ  und des 
turbulenten Schwankungswertes φ  betrachtet [3]: ′
 φ′+φ=φ  mit ∫
∆
⋅φ∆=φ t
dt
t
1  (A.12) 
Eingesetzt in die Erhaltungsgleichungen (Gleichungen (A.1) bis (A.4)) erhält man durch 
zeitliche Mittelung die Reynoldsgleichungen zur Beschreibung turbulenter Strömungen. 
Diese enthalten aufgrund der Korrelation der Schwankungsgrößen unbekannte Größen. Das 
Auftreten dieser zusätzlichen Unbekannten erfordert die Aufstellung von 
Schließungsannahmen zur Lösung des Gleichungssystems. 
Bei kompressiblen Strömungen erhöht sich die Zahl der notwendigen Schließungsannahmen 
aufgrund der Dichteschwankungen. Zur Vermeidung dieser zusätzlichen Annahmen wird bei 
der Betrachtung von kompressiblen Strömungen eine massengewichtete Mittelung (Favre-
Mittelung) für Geschwindigkeits- und thermische Komponenten vorgenommen: 
 φ′′+φ=φ ~  mit ∫
∆
⋅φ⋅ρ∆⋅ρ=φ t
dt)t(
t
1~  (A.13) 
Zur Schließung des Gleichungssystems werden in Analogie zu den laminaren 
Schubspannungen die turbulenten Schubspannungen in Abhängigkeit von des 
Geschwindigkeitsgradienten gesetzt (Bousinessq-Hypothese) [63]: 
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Mit Hilfe der turbulenten kinetischen Energie k 
  (A.17) 
und der turbulenten Dissipation ε wird die turbulente Viskosität µt (Wirbelviskosität) beim k-
ε-Turbulenzmodell definiert durch: 
 ε⋅ρ=µ µ
2
t
kC  (A.18) 
Beim Standard-k-ε-Modell ist der Parameter Cµ eine Konstante. Durch Einsetzen von 
Gleichung (A.17) in die Beziehungen für die turbulente Schubspannung lässt sich zeigen, dass 
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man so unter bestimmten Voraussetzungen einen negativen Wert für das (per Definition 
positive) Quadrat der Schwankungsgeschwindigkeiten errechnen kann. Beim „realizable“-
k-ε-Modell wird dies durch einen funktionellen Zusammenhang für Cµ verhindert [34, 137]. 
Die in den gemittelten Erhaltungsgleichungen entstehenden diffusiven Terme werden durch 
den Gradienten der turbulenten kinetischen Energie ausgedrückt: 
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Die turbulente Wärmeleitung wird über die turbulente Wärmeleitfähigkeit λ t ausgedrückt: 
 
x
T~
x
T
t ∂
∂λ=∂
′′∂λ  und 
y
T~
y
T
t ∂
∂λ=∂
′′∂λ  (A.21) 
mit 
t
t
t Pr1
R µ⋅−κ
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Nach Einsetzen der Beziehungen (A.14) bis (A.22) in die massengewichteten, zeitlich 
gemittelten Erhaltungsgleichungen fehlen noch die Transportgleichungen für die turbulente 
kinetische Energie k und die turbulente Dissipation ε zur Schließung des Gleichungssystems. 
Die Transportgleichung für k leitet sich aus den exakten Navier-Stokes-Gleichungen her und 
lautet sowohl für das Standard- als auch für das „realizable“-k-ε-Modell gleich [34]: 
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Die Transportgleichung für ε lautet beim Standard-k-ε-Modell [34]: 
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Für das „realizable“-k-ε-Modell lautet die Transportgleichung für ε [34]: 
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A.3 Bezierkurven 
Bezierkurven sind Approximationskurven, welche eine einfache Darstellung von Kurven in 
Computern ermöglichen. Sie wurden ursprünglich um 1960 herum von Pierre Bezier und Paul 
de Casteljau entwickelt.  
Eine Bezierkurve vom Grad n wird mit Hilfe von n+1 Kontrollpunkten  gebildet, welche die 
Kurve in ihrer konvexen Hülle einschließen [33]. Der erste und der letzte Kontrollpunkt 
bilden hierbei den Anfangs- und den Endpunkt der Kurve. Die Steigung der Kurve am Rand 
entspricht jeweils der Steigung der Verbindungsgeraden der ersten bzw. der letzten beiden 
Kontrollpunkte. In Vektorschreibweise lautet die Vorschrift für den Ortsvektor 
ir
r
rr  der Kurve: 
  mit 0 ≤ t ≤ 1 (A.28) ( ) ( )∑
=
⋅=
n
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n,ii tBrtr
rr
Darin ist das Bernstein-Polynom Bi,n definiert als: 
 ( ) ( ) inin,i t1t!in!i
!n)t(B −−⋅⋅−⋅=  mit i = 0,...,n (A.29) 
Für den einfachen Fall einer quadratischen Bezierkurve, wie sie in dieser Arbeit verwendet 
wird, ist in Bild A.1 die geometrische Konstruktion einer Bezierkurve dargestellt. Die Punkte 
A bis C stellen dabei die Kontrollpunkte der Kurve dar. Die Hilfspunkte Ht,1 und Ht,2 werden 
so festgelegt, dass sie die Strecken AB und BC  im Verhältnis t/(1-t) aufteilen. Der jeweilige 
Kurvenpunkt P(t) liegt dann auf der Strecke 2,t1,t HH , und zwar so, das er diese im Verhältnis 
t/(1-t) unterteilt. 
 
Bild A.1: Geometrische Konstruktion einer quadratischen Bezierkurve. 
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A.4 Spline-Interpolation 
Die Spline-Interpolation ist eine stückweise Interpolation niedriger Ordnung, mit deren Hilfe 
eine stetige Kurve durch eine Anzahl diskreter Stützstellen beschrieben wird. Im Gegensatz 
zu Interpolationspolynomen höherer Ordnung (z.B. nach Gauß, Bessel etc.) neigen sie an den 
Intervallenden weniger zu Schwingungen [13]. Häufig benutzt wird die kubische Spline-
Interpolation, bei der die Interpolationskurve durch aneinander gereihte Polynome dritter 
Ordnung zwischen den einzelnen Stützstellen gegeben ist. 
Mit der Forderung, dass die Kurve durch alle n Stützpunkte (i = 1,...,n) verlaufen soll, können 
die Polynomfunktionen für die n-1 einzelnen Kurvenabschnitte (j = 1,...,n-1) beschrieben 
werden. Es gilt für [ ]:x,xx 1jj +∈  
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Der horizontale Abstand der einzelnen Abschnitte lj lautet dabei: 
  (A.31) j1jj xxl −= +
Die n Unbekannten  bestimmen sich unter der Bedingung, dass die 
Interpolationskurve und deren Ableitung auf dem gesamten Intervall stetig sein soll, 
folgenderweise: 
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Zur vollständigen Bestimmung des Gleichungssystems sind nun noch zwei weitere 
Gleichungen notwendig, welche aus den Randbedingungen bestimmt werden. Im Normalfall 
werden hierzu die Steigungen m1 und mn der Interpolationskurve an den Rändern vorgegeben. 
Weitere Möglichkeiten zur Bestimmung ergeben sich bei periodischen Interpolationskurven 
oder bei einer vorgegebenen Randglättung. Für den in dieser Arbeit angewandten Normalfall 
lauten die zusätzlichen Gleichungen: 
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A.5 Lineare Regression 
Die lineare Regression analysiert den Zusammenhang zwischen zwei beliebigen Variablen, 
oder Messgrößen x und y. Als ihr Ziel wird eine lineare Funktion gesucht, welche diese 
Punkte „optimal annähert“ (siehe Beispiel in Bild A.2). Sind die Variablen x und y annähernd 
linear korreliert, kann man mit der so gefundenen Regressionsgeraden bestmögliche 
Voraussagen von y bei gegebenem Wert x bzw. bestmögliche Voraussagen von x bei 
gegebenem Wert y machen [13]. 
 
Bild A.2: Beispiel für eine Regressionsgerade durch eine Punkteschar. 
Die Ansatzfunktion für die Regressionsgerade lautet: 
  (A.35) xKKy 21 ⋅+=
Die Summe der Fehlerquadrate σ2, also die Summe der Quadrate der Abweichungen 
zwischen dem Funktionswert und den n ermittelten Werten yi der einzelnen Punkte lautet: 
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Der mittlere quadratische Fehler 2ε  lautet dann: 
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Für eine „optimale Annäherung“ der Regressionsgerade an die Punkteschar wird der mittlere 
quadratische Fehler minimal. Setzt man die partielle Ableitung des mittleren quadratischen 
Fehlers nach K1 zu null,  
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erhält man für den Parameter K1 die Bestimmungsgleichung: 
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Hierbei stellen die Größen  und  die Mittelwerte der Größen x und y dar: 
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Setzt man die Bestimmungsgleichung für K1 in die Gleichung des mittleren quadratischen 
Fehlers ein und bildet daraus die partielle Ableitung nach K2, 
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erhält man durch Gleichsetzen mit null die Bestimmungsgleichung für den Parameter K2 für 
den Fall, dass der mittlere quadratische Fehler minimal wird: 
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Hierbei ist die Varianz der x- und y-Werte definiert durch: 
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Die Kovarianz ergibt sich durch: 
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Die Überprüfung der zweiten Ableitung beweist, dass durch die so bestimmten Parameter K1 
und K2 tatsächlich das Minimum des mittleren quadratischen Fehlers gefunden wird. Die 
Regressionsgerade lässt sich somit aus den gegebenen Messgrößen x und y bestimmen. Setzt 
man weitergehend die beiden Parameter K1 und K2 in die Gleichung für den mittleren 
quadratischen Fehler ein, erhält man nach einigen Umformungen: 
 ([ 2xy2yy r1sn 1n −⋅⋅−=ε )] (A.45) 
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Dabei ist der so genannte empirische Pearson-Korrelations-Koeffizient rxy ein Maß für die 
Korrelation der Messwerte. Je näher der Betrag von rxy bei eins liegt, desto besser sind die x- 
und y-Werte miteinander linear korreliert. Bei einem Betrag von rxy = 1 liegen die Werte 
sogar auf einer Geraden, der mittlere quadratische Fehler wird dann zu null. Bei nur geringen 
Werten von rxy spricht man von einer nur geringen Korrelation der x- und y-Werte, bei rxy = 0 
liegt überhaupt keine Korrelation vor, und der mittlere quadratische Fehler hängt dann nur 
von der Varianz der y-Werte ab. 
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A.6 Temperatur eines thermisch idealen Gases 
Ähnlich wie im Falle eines thermisch und kalorisch idealen Gases, d.h. eines Gases mit 
konstanten spezifischen Wärmekapazitäten cp und cv lässt sich auch für nur thermisch ideale 
Gase, d.h. Gase, deren Wärmekapazitäten von der Temperatur abhängen, die Temperatur T 
des Gases unter Annahme einer isentropen Zustandsänderung aus dem Ruhezustand (p0, T0) 
zu einem bestimmten Druck p hin bestimmen.  
Durch Integration der Entropiebilanz [73] 
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ds p −=  (A.47) 
und bei Verwendung einer geeigneten Ansatzfunktion für die spezifische Wärmekapazität bei 
konstantem Druck cp, wie z.B. der Approximationsformel nach [99, 103] (vergl. Kapitel 6.1 
bzw. Tabelle 6.1) 
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erhält man die Entropiedifferenz für die Zustandsänderung. Sie lautet für Temperaturen 
größer bzw. gleich TG: 
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Für Temperaturen kleiner als TG lautet sie: 
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Für den Fall einer isentropen Zustandsänderung wird die linke Seite dieser Gleichungen zu 
null, und der sich ergebende Zusammenhang hängt bei Kenntnis der Ruhegrößen T0 und p0 
142 Anhang 
sowie des statischen Drucks p nur noch von der Temperatur T ab. Somit lässt sich die 
Temperatur für diesen Fall ermitteln, z.B. mit Hilfe eines Iterationsverfahrens. Durch 
Gleichung (A.47) und den zweiten Hauptsatz der Thermodynamik (ds ≥ 0) ist sichergestellt, 
dass Gleichung (A.50) bzw. Gleichung (A.51) monoton steigen, d.h., dass die gefundene 
Lösung für T die einzige Lösung darstellt. 
Für den in dieser Arbeit behandelten Fall der vollständigen Expansion einer Düsenströmung 
auf den statischen Druck der Umgebung lassen sich die beiden Gleichungen (A.50) und 
(A.51) noch etwas vereinfachen, in dem die Drücke p0 und p durch das Düsendruckverhältnis 
Π ersetzt werden. 
 Π==
∞ 1
p
p
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p
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 (A.52) 
In Bild A.3 sind für die vollständige Expansion einer Düsenströmung mit einem 
Düsendruckverhältnis von Π = 615 die statische Temperatur eines thermisch und kalorisch 
und eines lediglich thermisch idealen Gases in Abhängigkeit von der Ruhetemperatur der 
Düsenströmung angegeben. 
 
Bild A.3: Temperatur einer vollständig expandierten Düsenströmung für ein thermisch und 
kalorisch ideales (κ = 1,4) sowie für ein nur thermisch ideales Gas (Π = 615). 
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